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V magistrskem delu je opisana zasnova in izvedba merilnega sistema, ki omogoča meritev 
navora na propelerski gredi med letom. Na podlagi meritev navora lahko ob znanih lastnostih 
letala določimo vrednost potiska v horizontalnem uravnovešenem letu. Na podlagi izbire 
konfiguracije letala, motorja in propelerja smo izvedli preračun in optimizacijo gredi, ki je 
omogočala namestitev uporovnega merilnega lističa in pripadajoče merilne opreme za 
meritev navora. Izveden je bil statični preizkus gredi na maksimalno obremenitev ter vpliv 
prečne sile in sile potiska na meritev navora. Z znano merilno karakteristiko sistema smo 
izvedli preizkus statičnega potiska in preizkus v letu za tri različne nastavitve kotov krakov 
propelerja. Meritve navora v letu so bile uspešne, vendar z zelo slabo ponovljivostjo pri 
večini meritev. Računska določitev učinkovitosti propelerja je bila odvisna od natančnosti 
meritev, zato so bili tudi rezultati učinkovitosti večinoma neponovljivi. Metoda se je izkazala 
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The thesis describes the process of designing and developing a measuring system that 
enables in-flight torque measurement on the aircraft propeller shaft. With known aircraft 
characteristics, torque measurement allows us to determine the thrust value in horizontal 
flight. Based on the aircraft, engine and propeller configuration, we performed a calculation 
and optimisation of a custom propeller shaft. The shaft’s geometry enabled the installation 
of a strain gage and the required measuring equipment. A static maximum-load test was 
performed on the propeller shaft, and the impact of cross-force and thrust force on torque 
measurement was also tested. With known measurement characteristics of the system, static 
thrust tests and flight tests for three different propeller pitch settings were performed. 
In-flight torque measurement was successful, but with unsatisfactory repeatability for most 
measurements. Propeller efficiency was calculated based on the torque measurement, which 
means the results of the efficiency calculations are also not sufficiently repeatable. The 
method has proven to be acceptable, but it has its drawbacks since constant and repeatable 
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Seznam uporabljenih simbolov 
Oznaka Enota Pomen 
   
a mm širina 
A mm2 površina 





F N sila 
f / faktor 
g m/s2 gravitacijski pospešek 
h mm višina 
I kg m2 masni vztrajnostni moment 
i / prestavno razmerje 
K / faktor koncentracije napetosti 
L mm ročica 
m kg masa 
M Nm moment, navor 
P W moč 
T Nm navor 
t mm debelina 
v m/s hitrost 
V kt, m/s hitrost 
W mm3 odpornostni moment 
   
β ° kot kraka 
η / učinkovitost 
σ MPa natezna napetost 
τ MPa strižna napetost 
vzvojna napetost 







Indeksi   
   
   
D upora  
dv dviganja  
G gredi  
L vzgona  
m motorja  
max največja  
mcp največje stalne moči (angl. maximum continuous power) 
min najmanjši 
mis Misesova  
mis-k Misesova popravljena 
n natezna  
na naklona  
P propelerja  
po podloge propelerja 
s stranska   
S varnosti  
sk skupna  




T vzvojni  
v vertikalna  
x os x  
y os y  




zav zavijanja  
4c štiritaktnega motorja s štirimi cilindri 






Seznam uporabljenih okrajšav 
Okrajšava Pomen 
  
AVC abrazivni vodni curek 
CAS kalibrirana zračna hitrost (angl. calibrated airspeed) 
EASA Evropska agencija za varnost v letalstvu (angl. European Union 
Aviation Safety Agency)  
FTC kartica preizkusa (angl. flight test card) 
FTE inženir letalskih preizkusov (angl. flight test engineer) 
FTP preizkusna točka (angl. flight test point) 
IAS indicirana zračna hitrost (angl. indicated airspeed) 
IPS palci na sekundo (angl. inches per second) 
MAC srednja tetiva (angl. mean aerodynamic chord) 
MAG kovina in aktivni plin (angl. metal active gas) 
MTOM maksimalna vzletna masa (angl. maximum takeoff mass) 
TAS prava zračna hitrost (angl. true airspeed) 
UTC univerzalni koordinirani čas (angl. universal time coordinated)  
VMC vizualni meteo. pogoji (angl. visual meteorological conditions) 
ZDA Združene države Amerike 











1.1 Ozadje problema 
Za proizvajalce v letalski industriji je ključnega pomena poznavanje lastnosti in zmogljivosti 
njihovih letal oz. zrakoplovov. Z dostopnostjo simulacijskih orodij sta optimizacija in 
raziskovanje ustreznosti letalskih komponent lahko zelo učinkovita tako s časovnega kot 
finančnega vidika. Ena izmed komponent, ki načrtovalce letal najbolj zanima, je tudi 
propeler. Obstaja več vrst propelerjev, od katerih ima vsak svoje pozitivne in negativne 
lastnosti. Propeler mehansko moč motorja preko propelerske gredi pretvarja v silo potiska, 
ki poganja letalo naprej. Delež moči, ki se pretvori iz mehanske moči v silo potiska, je 
učinkovitost propelerja. Spreminjanje učinkovitosti je posledica sprememb hitrosti letala, 
vrtilne hitrosti propelerja in kota krakov propelerja. Znanje o karakteristikah in učinkovitosti 
propelerja lahko napove zmogljivost letala v določenem režimu.  
 
Najboljša metoda za določanje učinkovitosti propelerja je preizkušanje v vetrovniku. 
Vetrovnik omogoča nadzorovanje pogojev, od katerih je odvisna učinkovitost propelerja. 
Preizkušanje v vetrovniku je sicer najboljša možnost, a je tudi finančno zelo zahtevna. 
Alternativna možnost določanja učinkovitosti je z letalskim preizkusom. Ob znanih 
lastnostih letala je mogoče uporabiti obratno metodo določanja učinkovitosti propelerja. 
Bistvena lastnost letala, od katere je odvisna ta metoda, je polara letala, ki paroma določa 
koeficienta vzgona in upora pri vseh hitrostih oz. vpadnih kotih znotraj envelope letala. 
Polara omogoča izračun vrednosti sil vzgona in upora v določenem stanju v zraku. Ob 
ravnovesju sil je torej mogoče enačiti silo upora s silo potiska. Sila potiska je, kot omenjeno, 
odvisna od učinkovitosti propelerja in moči motorja. 
 
Silo potiska je mogoče na podlagi sile upora določiti ob znani hitrosti letala, gostoti zračne 
mase, površini kril in koeficientu upora, ki je določen s polaro letala. Silo potiska določata 
moč, ki jo motor prenaša preko propelerske gredi, in učinkovitost propelerja. Moč na 
propelerski gredi je mogoče izračunati na podlagi meritve navora in vrtilne hitrosti. Z 
meritvijo navora, ki se prenaša preko gredi propelerja, je torej mogoče ugotoviti moč na 
gredi in posledično moč, ki se prenaša na propeler. Ob znani hitrosti letala in vrednosti upora 
je mogoče izračunati moč sile potiska. Razmerje moči potiska in moči, ki se prenaša preko 
propelerske gredi na propeler, pa je učinkovitost propelerja, ki pove, kakšen delež moči 





Pridobivanje karakteristik posameznih komponent letal na eksperimentalni način je lahko 
zelo zahtevna naloga. Številni vplivni dejavniki lahko povzročijo neopazna odstopanja ter 
posledično slabše in nejasne rezultate. V delu raziskujemo metodo, s katero je na podlagi 
meritev navora na propelerski gredi v letu mogoče pridobiti vrednost učinkovitosti 
propelerja.  
 
Začetna faza naloge je določitev konfiguracije letala, motorja in propelerja. Omenjeno 
konfiguracijo je potrebno določiti na podlagi minimalnih zahtev merilne opreme in glede na 
želje poznavanja lastnosti konkretnega propelerja. Zaradi edinstvenosti sistema je potrebno 
upoštevati možnost uporabe sistema in komponent na drugih konfiguracijah letal, motorjev 
in propelerjev. Na podlagi konfiguracije je potrebno določiti geometrijo komponent, 
potrebnih za izvedbo meritev. Pri izračunu geometrije se mora upoštevati zahteve velikosti 
merilne opreme in potrebe po trajni dinamični trdnosti komponent. Vstopne pogoje za 
izračun določajo letalski standardi za uporabljeni tip letala in lastnosti pripadajočih 
komponent.  
 
Za praktično izvedbo smo predpostavili naslednje zaporedje: izbira materiala gredi in 
določitev geometrijskih zahtev, izračun obremenitev gredi in prilagoditev za trajno 
dinamično trdnost, izdelava gredi, namestitev merilnega lističa in povezava z merilnim 
sistemom, statični preizkus gredi, izvedba statičnega preizkusa za vpliv obremenitev gredi 
na meritev navora, statično in dinamično balansiranje sestava gredi in propelerja, izvedba 
preizkusa statičnega potiska pri različnih kotih krakov propelerja z meritvijo navora na 
propelerski gredi, izdelava programa preizkušanja v letu in ocena tveganja izvedbe 
preizkusnih letov, izvedba preizkusnih letov pri različnih kotih krakov propelerja z meritvijo 
navora na propelerski gredi in ostalih potrebnih parametrov. Meritve navora v letu želimo 
primerjati v odvisnosti od kota krakov in izračunati učinkovitost propelerja v horizontalnem 
letu.  
 
Cilj magistrskega dela je torej zasnovati sistem, ki bi med letom omogočal meritev potrebnih 
parametrov za izračun učinkovitosti propelerja. Poglavitni parameter je navor na propelerski 
gredi. Na podlagi vrednosti navora na gredi lahko določimo moč, ki se prenaša na propeler, 
in preko vrednosti sile upora oz. potiska omogoča izračun učinkovitosti propelerja v 
določenem stanju letala. Sistem za meritev navora mora biti dovolj kompakten, da ga je 
možno namestiti na propelersko gred dvosedežnega letala. Obenem mora omogočati dovolj 
preprosto rokovanje in pripravo za pogosto uporabo. Skozi razvoj sistema moramo 
upoštevati letalske standarde za uporabljeni tip letala in tudi omejitve letala samega oz. 
njegovih sestavnih delov. Postopek, predstavljen skozi magistrsko delo, bi lahko služil tudi 
kot osnova za implementacijo omenjenega sistema v druge konfiguracije motorjev in 
propelerjev. Z znano preizkušeno metodo želimo tudi po zaključku magistrskega dela 
nadaljevati meritve na drugih letalih in pridobivati rezultate, s katerimi bi lahko potrdili 
uporabnost in natančnost metode. 
 
Pričakujemo uspešne meritve navora na propelerski gredi v letu in izračun učinkovitosti 
propelerja na podlagi teh meritev. Predvidevamo, da se bo vrednost navora s povečevanjem 
kota krakov propelerja povečevala. Z naraščanjem navora lahko pričakujemo boljše 
zmogljivosti letala tako v horizontalnem letu kot v vzpenjanju. Pri preizkusu statičnega 
potiska lahko pričakujemo padec maksimalnega potiska s povečevanjem kota krakov.   
 
3 
2 Teoretične osnove in pregled literature 
2.1 Letalo 
2.1.1 Osnove leta 
2.1.1.1 Vzgon 
Da letalo ostaja v zraku med enakomernim horizontalnim letom, mora proizvajati navpično 
navzgor usmerjeno silo vzgona, ki mora biti po velikosti enaka teži letala, kot je prikazano 
na sliki 2.1. Vendar letalo ne leti vedno zgolj v horizontalnem enakomernem letu, torej se 
velikosti opisanih sil spreminjajo, pojavljajo pa se tudi druge sile, ki so odvisne od režima, 
orientacije in konfiguracije letala. Vzgon je tako definiran kot pravokotna sila glede na smer 
gibanja letala. Tudi v enakomernem horizontalnem letu ima letalo določen vpadni kot, ki se 
s povečevanjem hitrosti manjša, vendar to pomeni, da v vertikalni smeri govorimo o navpični 
komponenti sile vzgona. Ta mora biti za vzdrževanje višine horizontalnega leta enaka sili 




Slika 2.1: Ravnovesje sil v enakomernem horizontalnem letu [1] 
Teoretične osnove in pregled literature 
4 
Slika 2.1 ne pomeni, da so si sile enake, temveč da so vsote njihovih komponent, ki so si 
medsebojno nasprotne, v enakomernem letu enake 0. Torej je vsota vseh navpičnih 
komponent in vseh horizontalnih komponent enaka 0. Poenostavljanje in enačenje upora s 
potiskom in vzgona s skupno težo letala je sicer uporabno, vendar ni popolnoma natančno, 
saj ima letalo v večini primerov nek vpadni kot, ki pomeni, da se na primer sila potiska, ki 
ni popolnoma horizontalno usmerjena razdeli na dve komponenti. Horizontalna komponenta 
sile potiska letalo naprej, vertikalna komponenta sile pa potiska letalo navzgor. Ko letalo 
jadra se stanje obrne in je komponenta sile teže usmerjena horizontalno zato povzroča 
gibanje letala v horizontalni smeri, saj v tem primeru ni sile potiska, ki bi letalo gnalo 
naprej [2].  
 
V letalstvu obstaja vrsta metod za proizvajanje vzgona, vendar je najbolj razširjena uporaba 
konvencionalnega krila. Vzgon se na krilu ustvarja zaradi pozitivne razlike tlakov pod in 
nad krilom. Za tovrstno proizvajanje vzgona potrebujemo površino, ki je v tok postavljena 
pod pozitivnim kotom ali ukrivljeno površino. V praksi se največkrat uporablja kombinacija 
obeh pogojev. Razlika v tlakih na krilu nastane zaradi različnih hitrosti zračnega toka preko 




Slika 2.2: Prerez konvencionalnega krilnega profila [1] 
 
Na sliki 2.2 je prikazan prerez krilnega profila, na katerem so označeni osnovni elementi. 
Omenjeni prerez dobimo, če krilo prerežemo pravokotno na njegovo dolgo os [3], [4]. 
Zgornja kontura krila je bistveno bolj zakrivljena od spodnje, kar je razlog za višjo hitrost 
zraka preko nje. Tetiva profila je definirana kot daljica, ki povezuje sprednji in zadnji rob 
krila. Skeletnica je krivulja, ki poteka po sredini profila, kar pomeni, da je vedno enako 
oddaljena od zgornje in spodnje ploskve krila. Največja razdalja med tetivo in skeletnico je 
zakrivljenost profila [3]. Zakrivljenost profila in vpadni kot krila povečujeta koeficient 
vzgona krila [1]. V primeru simetričnega profila krila se tetiva in skeletnica prekrivata. S 
pomočjo tetive definiramo tudi vpadni kot krila. Vpadni kot je kot med smerjo zračnega toka 
in tetivo krilnega profila. Dolžino tetive se uporablja tudi pri računanju težišča letala. Lego 
težišča se izračuna in definira glede na oddaljenost težišč posameznih elementov oz. mas v 
letalu od sprednjega roba krila v dolžinski enoti ali v odstotnem deležu celotne dolžine tetive 
profila (% MAC – angl. mean aerodynamic chord).  
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Krilo ob gibanju skozi zračno maso proizvaja silo vzgona, katere smer in velikost sta odvisni 
od več različnih dejavnikov. Obstaja veliko različnih teorij in metod izračuna vzgona, vendar 




∙ 𝜌 ∙ 𝑣2 ∙ 𝑆 ∙ 𝑐L (2.1) 
 
V enačbi (2.1) so navedeni faktorji, ki določajo velikost sile vzgona L. Gostota fluida ρ je 
odvisna od višine, na kateri se letalo nahaja, temperature in vlažnosti. Hitrost letala v ima 
največji prispevek k sili vzgona, saj ima lahko zelo velik razpon vrednosti in je v enačbi 
kvadrirana. Površina kril S je površina, vidna iz tlorisa letala. Koeficient vzgona cL je 
brezdimenzijska vrednost, ki je odvisna od lastnosti krilnega profila in vpadnega kota krila. 
Vse nastopajoče neznanke v enačbi je relativno preprosto določiti z izjemo koeficienta 
vzgona, ki se ga lahko pridobi preko simulacij ali s preizkusi v vetrovniku. Glede na rezultate 
preizkusov je mogoče določiti silo vzgona za različne velikosti kril ter pogoje hitrosti in 
gostote zraka [1]. 
 
Poleg večjega vpadnega kota krila in zakrivljenosti profila se za povečanje koeficienta 
vzgona v praksi uporabljajo tudi zakrilca in predkrilca, ki spremenijo geometrijo krila in 
povečajo zakrivljenost profila. Slednja se pojavljajo pri letalih z večjimi vzletnimi masami 
in razponi hitrosti. Omenjena sistema na krilih se uporablja pri vzletu in pristanku, saj 




Druga pomembna sila, ki deluje na letalo med letom, je upor. V idealno horizontalnem letu 
je sila potiska enaka sili upora letala. K skupnemu uporu sicer prispeva več dejavnikov in 
komponent upora, vendar se za nezapletene izračune uporablja poenotena vrednost. Skupni 
upor sestavljajo: inducirani upor, ki nastane na koncih kril zaradi tlačne razlike na zgornji in 
spodnji površini krila, upor trenja površine, kjer se hitrost v t. i. mejne plasti zraka z vrednosti 
0 na površini hitro povečuje z oddaljevanjem od površine, ter kot zadnji oblikovni upor, ki 
je posledica oblike in površine krila in letala [1].  
 
Pri letalu največji delež skupnega upora prispeva krilo, pri čemer je delež najbolj odvisen od 
površine kril. Zato se stremi k zmanjšanju upora za dano površino krila in je smiselno 
površino krila povezovati s koeficientom upora cD, kot je opisano v enačbi (2.2). V tem 
primeru se koeficient upora letala razlikuje od na primer koeficienta upora avtomobila, ki se 




∙ 𝜌 ∙ 𝑣2 ∙ 𝑆 ∙ 𝑐D (2.2) 
 
V enačbi za silo upora D nastopajo, z izjemo koeficienta upora cD, isti faktorji kot v enačbi 
za vzgon. Koeficient upora je odvisen od vpadnega kota krila oz. letala, Reynoldsovega 
števila in Machovega števila. V preteklosti se je doprinos Machovega števila h koeficientu 
upora zanemarjalo, zaradi zelo majhnega vpliva do približno polovice hitrosti zvoka, kar je 
pomenilo, da se je večji del pripisalo vpadnemu kotu in Reynoldsovemu številu. Ker je 
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izvzemanje vpliva Machovega števila vodilo do velikih napak pri izračunih, je postalo zelo 
pomembno, da se pri snovanju hitrejših letal upošteva tudi ta vpliv [1].  
 
 
2.1.2 Polara letala 
Za vsako aerodinamično telo obstaja relacija med koeficientoma cD in cL, ki je lahko izražena 
kot enačba ali izrisana kot graf. Tako enačba kot graf se imenujeta polara. Večina informacij 
o aerodinamičnih lastnostih letala, ki so potrebne za analize zmogljivosti letala, je 
predstavljenih s polaro [5]. 
 
Natančno poznavanje polare je bistveno za dobro zasnovo letala. Pri začetnem procesu 
zasnove se veliko pozornosti nameni karseda natančni aproksimaciji polare. Enako kot 
letalo, ki se skozi razvojni proces in različne iteracije izboljšuje, velja tudi za polaro, ki se 
prav tako prilagaja na podlagi sprememb na letalu. Podatke za določanje polare letala se 
lahko pridobi na podlagi simulacij ali eksperimentalno. Slednja možnost je lahko pri letalih 
večjih dimenzij finančno zelo obremenjujoča. Eksperimentalno se podatke pridobiva s testi 
v vetrovniku. Testni primerek je lahko, če zmogljivosti omogočajo, v merilu 1:1, v 




Slika 2.3: Levo polara z označeno točko najboljše finese; desno na polari označen minimalni upor 
in upor pri vzgonu 0 [5] 
 
Polara je torej grafični prikaz odvisnosti koeficientov vzgona od koeficientov upora in 
opredeljuje lastnosti letala pri določenih pogojih. Slika 2.3 prikazuje dva primera polare. Na 
levem grafu so označene 3 točke, ki predstavljajo vsaka svoje stanje v letu. V točki 1 sta 
nizki vrednosti tako koeficienta upora kot vzgona, torej gre za trenutek v letu, ko ima letalo 
visoko hitrost in majhen vpadni kot, kar pomeni nizek koeficient upora. V točki 3 sta oba 
koeficienta višjih vrednosti, kar nakazuje na višji vpadni kot, ki pomeni povečanje obeh 
omenjenih koeficientov. Tako stanje nakazuje fazo vzletanja ali pristajanja, ko letalo 
upočasni in mora zato povečati vpadni kot, da lahko še vedno leti. V točki 2 je odvod krivulje 
najvišji, kar pomeni, da letalo v takem režimu najbolj učinkovito. Ker je v tej točki najboljše 
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razmerje med koeficientoma, je tudi razmerje med silo vzgona in upora v tej točki najbolj 
ugodno. To razmerje imenujemo L/D (angl. L/D ratio) oz. finesa ali drsno razmerje. V 






∙ 𝜌 ∙ 𝑣2 ∙ 𝑆 ∙ 𝑐L
1
2






Trditev, da je letalo najbolj ekonomično in učinkovito pri najmanjšem uporu, je zmotno, saj 
je za zmanjšanje upora oz. koeficienta upora potreben manjši vpadni kot. Z zmanjšanjem 
vpadnega kota se zmanjša tudi koeficient vzgona, kar pomeni, da moramo za vzdrževanje 
horizontalnega leta povečati hitrost letala. Večanje hitrosti pa povzroči še hitrejše naraščanje 
upora, saj je hitrost v enačbi upora kvadrirana. Tudi nizke hitrosti kljub višjemu koeficientu 
vzgona ne pomenijo najboljše ekonomičnosti, saj koeficient upora hitro naraste. Torej za 
najboljše razmerje med vzgonom in uporom velja točka polare, kjer je razmerje koeficientov 
vzgona in upora največje [6], [7].  
 
S spreminjanjem konfiguracije letala se spreminja tudi polara. Na sliki 2.4 je prikazan vpliv 
različnih konfiguracij letala na krivuljo polare. Razvidno je, da je letalo najbolj učinkovito 
v t. i. čisti konfiguraciji (angl. clean configuration). Dodajanje zakrilc povzroči dvig 
maksimalnega koeficienta vzgona, vendar se poveča tudi upor. Uvlačljivo podvozje v 
položaju za pristanek nekoliko zmanjša vzgon in predvsem poveča upor, kar pomakne polaro 
v desno. Med polaro z zakrilci in polaro s podvozjem se nahaja kombinirana polara, ki 




Slika 2.4: Vpliv konfiguracije letala na polaro [7] 
Teoretične osnove in pregled literature 
8 
2.2 Letalski propeler 
Propeler je naprava, ki pretvarja mehansko moč v silo, imenovano potisk, in je namenjen 
pogonu vozila ali naprave, na katerega je pritrjen. Propeler je sestavljen iz ene ali več 
komponent za ustvarjanje vzgona – lopatice oz. kraki, ki se ob uporabi motorja hitro vrtijo. 
Potisk je aerodinamična sila vzgona in je identična sili vzgona na krilu letala [8].  
 
Propeler omogoča zelo učinkovit način ustvarjanja majhnega pospeška na relativno veliko 
maso fluida. V primerjavi z njim raketni pogon ustvari na zelo majhni masi veliko večji 
pospešek. Za večji pospešek je potrebno pretvoriti veliko večjo količino kemične energije 
(goriva) v mehansko moč. Uporaba propelerja kot naprave za ustvarjanje potiska je zaradi 
nizkega pospeška bistveno bolj učinkovita in porabi najmanj goriva od vseh metod, obenem 
pa je tudi najcenejša in zato primerna za uporabo na letalih nižjega cenovnega ranga. Slabost 
propelerjev je, da so z uporabo omejeni na podzvočna letala [8].  
 
 
2.2.1 Zgodovina letalskega propelerja 
Skozi zgodovinski razvoj motornih letalnikov do ravni, ki jo poznamo danes, je bila za 
nadzorovani let vedno potrebna naprava, ki pretvori mehansko moč motorja v potisk, 
potreben za premikanje letalnika v horizontalni in/ali vertikalni smeri. Prve zasnove so se 
pojavile proti koncu 19. stoletja z nenavadnimi in inovativnimi načini izvedbe. Zasnove so 
bile preproste s samo dvema lopaticama iz lesenega okvirja in napetega platna, izdelali pa 
so tudi bolj zapletene z več lopaticami in žičnatimi ojačitvami. Take zasnove so se 
uporabljale tudi na prvotnih zračnih ladjah in zrakoplovih težjih od zraka [9].  
 
Z napredkom znanosti v aeronavtiki so zasnove propelerja prešle iz uporabe ravnih ploskev 
za zgolj potiskanje zraka v eno smer do oblikovanih aerodinamičnih profilov, ki proizvajajo 
vzgon (kot krila) za potiskanje ali vlečenje letala kot rezultat aerodinamičnega efekta. Ko 
sta brata Wright prvič poletela, je razvoj propelerjev prišel do stanja, podobnega današnjemu 
času – dvokraki propeler z aerodinamičnim profilom [9]. 
 
S prvo svetovno vojno je razvoj letalstva dobil še večji zagon. Potreba po povečanju velikosti 
letalnikov, njihovi hitrosti in moči motorja je pomenila, da je potrebno izboljšati tudi zasnove 
propelerjev. Najširše uporabljena izboljšava med prvo svetovno vojno je bila uporaba 
štirikrakega lesenega propelerja. Med izboljšavami je bil tudi začetek uporabe aluminija kot 
materiala za propeler in propeler z možnostjo dveh različnih nastavitev kota lopatic oz. 
koraka propelerja. Slednji dve izboljšavi pa nista dosegli širše uporabe do konca dvajsetih 
let 20. stoletja [9].  
 
Z napredkom v zasnovah letalnikov so se razvijali tudi propelerji, ki so imeli tanjše 
aerodinamične profile in večjo trdnost. Zaradi svoje trdnosti se je aluminij širše uporabljal 
kot material za izdelavo propelerjev. Prednost, ki jo ponuja možnost nastavljanja koraka 
propelerja v letu, je bila splošno sprejeta in je vodila k uveljavitvi propelerja z dvema 
nastavitvama koraka in kasneje do propelerja stalnih vrtljajev. Ta isti sistem propelerja 
stalnih vrtljajev se še danes proizvaja in uporablja na različnih letalnikih [9].  
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Izpopolnitev zasnov propelerjev skozi trideseta leta 20. stoletja in med drugo svetovno vojno 
je vključevala možnost nastavitve krakov propelerja pri večmotornih letalih na nož – 
vzporedno z zračnim tokom – in tudi nastavitev negativnega koraka, ki je proizvajal 
nasprotni potisk oz. zaviralno silo. Možnost nasprotnega potiska zmanjša pristajalno razdaljo 
in izboljša sposobnost manevriranja letalnika na tleh. Med izboljšavami so bili tudi sistemi 
za razledenitev, simultani kontrolni sistemi in samodejni sistemi za nastavljanje koraka 
lopatic propelerja. Z razvojem turbinskih motorjev so bili propelerski sistemi prilagojeni za 
uporabo z novimi motorji in so omogočili učinkovito uporabo na nižjih višinah in pri nizkih 
hitrostih [9]. 
 
Danes se propelerje še vedno izboljšuje z uporabo novih aerodinamičnih profilov lopatic, 
kompozitnih materialov in konfiguracij z več lopaticami [9]. Propeler je še vedno primarna 
izbira kot sredstvo za ustvarjanje potiska v splošni aviaciji po celem svetu [8].  
 
 
2.2.2 Zgradba in vrste propelerjev 
Propeler je navadno sestavljen iz ene ali več lopatic, ki so pritrjene na propelersko glavo oz. 
pesto, ta pa je pritrjena na propelersko gred ali neposredno na gred motorja ali reduktorja [2]. 
Sestava propelerja je odvisna od tipa, ki neposredno narekuje, katere elemente oz. 
mehanizme mora vsebovati. Aerodinamični profil kraka propelerja je v principu enak profilu 
krila. Tako so tudi elementi profila poimenovani sledeče: sprednji rob, zadnji rob, zgornja 
površina, spodnja površina. Pri kraku propelerja je izrednega pomena nastavitveni kot. To 
je kot med osjo rotacije propelerja in tetivo aerodinamičnega profila. Tetiva 
aerodinamičnega profila poteka od prednjega roba do zadnjega roba. Na sliki 2.5 je prikazan 




Slika 2.5: Prerez aerodinamičnega profila [9] 
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V splošnem se propelerji delijo na vlečne in potisne, kar določa mesto namestitve. Razdelitev 




Slika 2.6: Razdelitev propelerjev 
 
Pri propelerjih stalnega koraka je zgradba enostavna. Izvedba propelerja zahteva zgolj glavo 
propelerja oz. pesto, ki omogoča pritrditev na gred motorja ali gred reduktorja. Pesto je lahko 
tudi že integrirano v propeler, kar v praksi pomeni manjšo maso in dimenzije. Na sliki 2.7 
je prikazan lesen propeler stalnega koraka z integriranim pestom. V tem primeru ni mogoče 




Slika 2.7: Lesen propeler stalnega koraka [10] 
 
Druga izvedba propelerjev stalnega koraka so propelerji, ki so ročno nastavljivi. S 
predhodno omenjenimi propelerji si delijo lastnost, da se koti krakov propelerja ne morejo 
spreminjati med letom, vendar pa tu zgradba propelerja omogoča nastavitev propelerja na 
tleh. V takih primerih je prilagajanje kota omogočeno zaradi možnosti spreminjanja 
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zmogljivosti letala v določeni fazi leta (npr. vzpenjanje ali križarjenje), saj vsaki fazi ustreza 
drugačna nastavitev, režim in konfiguracija. Za boljše zmogljivosti vzletanja in vzpenjanja 
je boljši manjši nastavljen kot krakov, na drugi strani pa je za višjo hitrost križarjenja in s 
tem boljši izkoristek pogonskega sklopa boljši večji nastavljeni kot krakov [9]. Navadno je 
za nastavljanje kotov krakov propelerja potrebno vsaj delno razstaviti propeler ali ga celo 
odstraniti z letala. Najpreprostejša izvedba je z glavo, ki jo je mogoče razpoloviti, kraki pa 
so nameščeni v ležišča, ki omogočajo premikanje okrog osi krakov propelerja. Primer 




Slika 2.8: Polovica glave propelerja stalnega koraka z nastavljivim korakom na tleh [11] 
 
Propelerji z nastavljivim korakom v letu so bili zasnovani, da pilotu omogočijo nastavitev 
koraka propelerja po celem nastavitvenem območju in ne samo dveh nastavitev, kar pomeni 
še dodatno optimizacijo zmogljivosti v letu. Propelerji, ki omogočajo spreminjanje koraka v 
letu, zahtevajo drugačno izvedbo pesta oz. glave propelerja. Poznamo tri glavne načine 
spreminjanja koraka propelerja: mehansko, električno in hidravlično. Najpreprostejša je 
mehanska izvedba, saj ne zahteva dodatnih komponent za pogon nastavitve ter tako 
zmanjšuje skupno maso in gabaritne dimenzije [9]. Spreminjanje koraka propelerja je 
primerljivo z menjavanjem prestav v avtomobilu. 
 
Večina letal srednjega in visokega zmogljivostnega razreda je opremljena s propelerjem 
stalnih vrtljajev. Propelerji stalnih obratov so izmed vseh najbolj kompleksni zaradi 
regulatorja (angl. governor), ki mora samodejno prilagajati korak propelerja, da vzdržuje 
nastavljeno vrednost vrtljajev. Zaradi možnosti dobrega nadzora sistema za nastavitev 
koraka, relativno nizke mase in cenovne dostopnosti sodobnih propelerjev stalnih obratov je 
uporaba in implementacija ostalih vrst propelerjev vedno manjša. Med drugim večina 
propelerjev stalnih obratov omogoča tudi nastavitev krakov propelerja na nož, z dodatno 
izboljšavo pa tudi možnost nasprotnega oz. vzvratnega potiska [9].  
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2.2.3 Kot kraka propelerja 
Ne glede na vrsto propelerja sta princip delovanja propelerja in zasnova aerodinamičnega 
profila enaka. Oblika aerodinamičnega profila je odvisna od namena in vrste propelerja. Ker 
je obodna hitrost posameznega odseka propelerja odvisna od oddaljenosti od osi vrtenja, se 
po oddaljenosti oblika profila spreminja in zvija. Bližje osi vrtenja je profil pod večjim 
vpadnim kotom, z večjo oddaljenostjo od osi vrtenja pa se vpadni kot krakov propelerja 
manjša [9]. 
 
Enostaven način merjenja kota krakov propelerja je prikazan na sliki 2.9. Propeler postavimo 
na ravno podlago in izmerimo oddaljenost na sprednjem in zadnjem robu ter širino kraka. 











Z enačbo (2.4) lahko izračunamo kot kraka propelerja β. Kotna funkcija tangens količnika 
razlike med višino na sprednjem robu h2 in višino na zadnjem robu h1 ter širino kraka a, 
pove, kakšen je kot med osjo rotacije in tetivo aerodinamičnega profila. Meritev se navadno 
izvaja na ¾ maksimalne dolžine krakov od osi rotacije. 
 
Kot krakov propelerja, ki je nastavljen, ni enak vpadnemu kotu glede na zračni tok. Vpadni 
kot je sicer odvisen od nastavljenega kota kraka, vendar se skozi različne faze leta spreminja 
v odvisnosti od položaja zrakoplova glede na zračni tok in hitrost, s katero se letalo giblje 
skozi zračno maso [7].  
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2.2.4 Obremenitve propelerja 
Med rotiranjem propelerja nanj deluje več sil, kar povzroča natezne, tlačne in torzijske 
napetosti. Kraki morajo obremenitve trajno prenašati, ob tem pa mora biti pri zasnovi 
upoštevana optimizacija dimenzij in mase. Obremenitve, ki delujejo na krake propelerja, 
lahko razdelimo na 6 sil: 
– centrifugalna sila, 
– upogibna sila zaradi potiska, 
– upogibna sila zaradi navora, 
– moment aerodinamičnega zvijanja, 
– moment centrifugalnega zvijanja in 
– vibracijska sila. 
 
Centrifugalna sila povzroča največjo obremenitev za krake propelerja. Centrifugalno silo je 
najlažje opisati kot silo, ki vleče krake iz glave propelerja navzven. Obremenitev, ki jo mora 
krak prenesti, je lahko tudi 7500-krat večja od teže kraka propelerja [9], [13], [14].  
 
Upogibna sila zaradi potiska upogiba krak propelerja naprej, saj vzgon oz. potisk, ki se 
ustvari na koncu kraka, zaradi tanjšega profila krak upogiba. Upogibna sila zaradi potiska 
do neke mere nasprotuje centrifugalni sili. V kolikor se med izdelavo krak nagne naprej 
glede na pozicijo v obratovanju, se sile na krak med obratovanjem znižajo [9], [13]. 
 
Upogibna sila zaradi navora je sila, ki upogiba krak propelerja v nasprotni smeri rotacije 
propelerja [9], [13]. Krak se upogiba zaradi gostote zračne mase oz. upora, ki se pri rotaciji 
propelerja ustvarja na površini kraka propelerja.  
 
Moment aerodinamičnega zvijanja poskuša zviti krak v večji vpadni zaradi aerodinamičnih 
sil. Ta moment je posledica zamika med središčnico kraka in tlačnim središčem. Razdalja 
med središčnico kraka in tlačnim središčem povzroča moment na krak in ga upogiba v večji 
vpadni kot. Moment aerodinamičnega zvijanja ima večji vpliv pri večjih nastavljenih kotih 
krakov, saj se tlačno središče z večanjem vpadnega kota pomika naprej po aerodinamičnem 
profilu [9], [13]. 
 
Moment centrifugalnega zvijanja krak propelerja zvija v nasprotno smer kot moment 
aerodinamičnega zvijanja, torej zmanjšuje vpadni kot kraka. Tendenco k zmanjševanju 
vpadnega kota kraka povzročijo vsi deli rotirajočega propelerja, ki se želijo vrteti v isti 
ravnini kot središčnica kraka, kar je najbolj očitno pri krakih z bolj ukrivljenim 
aerodinamičnim profilom. Navadno je ta moment večji od momenta aerodinamičnega 
zvijanja pri delovnih obratih propelerja in se ga v nekaterih zasnovah uporablja za 
zmanjševanje vpadnega kota kraka [9], [13]. 
 
Vibracijska sila je posledica aerodinamičnih in mehanskih sil, prisotnih na propelerju ob 
ustvarjanju potiska. V kolikor se vibracij ne predvidi že v zasnovi propelerja, povzročijo 
prekomerno upogibanje in utrjevanje materiala, kar lahko vodi do njegove odpovedi oz. 
porušitve. Vibracije kot posledice mehanskega vpliva povzročijo impulzi navora motorja z 
notranjim izgorevanjem in so bolj nevarne kot tiste aerodinamičnega izvora. Največji 
doprinos k vibracijam aerodinamičnega izvora imajo konice krakov, ki se gibljejo najhitreje. 
Omenjene vibracije imajo še večji učinek pri nadzvočnih hitrostih konic krakov propelerja. 
Vibracije je možno drastično zmanjšati z uporabo primernih aerodinamičnih profilov krakov 
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propelerja in zasnove konic krakov. Večina kombinacij letal, motorjev in propelerjev nima 
težav z vibracijami. V nekaterih primerih je katera izmed kombinacij dovzetna za vibracije 
v nekem kritičnem območju, ki ga navadno določa rdeči lok na obratomeru [9], [13].  
 
 
2.2.5 Obremenitve propelerske gredi 
Propelerska gred je vezni člen med prirobnico motorja oz. reduktorja (če je ta prisoten) in 
propelerjem. Prenaša mehansko moč oz. navor na propeler in lahko služi tudi za prilagoditev 
ustrezne oddaljenosti propelerja glede na vzdolžno os letala. Zaradi prisotnosti propelerja 




Slika 2.10: Obremenitve na propelerski gredi 
 
V kolikor gre za gred, ki mora zgolj povezovati propeler z motorjem, je zasnova in 
optimizacija dokaj preprosta. Če mora gred omogočati nadzor koraka propelerja in 
namestitev merilne opreme na katero izmed komponent ali gred, je potrebno zasnovo 
prilagoditi tem zahtevam in primerno oblikovati njeno geometrijo. Z dodatnimi zahtevami 
se geometrija gredi skoraj zagotovo razlikuje od optimalne, kar lahko pomeni višjo maso 
gredi in morebitno potrebno prilagajanje drugih komponent. Pri ugotavljanju primernosti 
gredi za dotično aplikacijo je smiselno preračunati obremenitve za najbolj obremenjeno 
točko na gredi. S tem se izognemo dodatnim preračunom in lahko predpostavimo, da je gred 
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primerne trdnosti in geometrije, v kolikor so v točki ugotovljene primerne obremenitve. Z 
enačbami predstavljene obremenitve v tem poglavju so prikazane tudi na sliki 2.10. 
 
 
2.2.5.1 Geometrijske lastnosti gredi 
Geometrija gredi je odvisna od namena. V primeru prisotnosti mehanizma za nastavljanje 
koraka propelerja med letom mora biti gred votla. Tudi z vidika zmanjševanja mase je bolje 
izbrati nekoliko večji zunanji premer in votlo sredico, saj zunanji premer bistveno bolj 
pripomore k togosti in trdnosti gredi kot notranji. V tem primeru veljajo lastnosti v zvezi z 









Prerez A je kolobar z zunanjim premerom D in notranjim premerom d. Enačba velja, če 












Odpornostni moment WZ preračunamo iz zunanjega premera kolobarja D in notranjega 
premera kolobarja d.  
 
 









Vzvojni odpornostni moment WT preračunamo iz istih parametrov kot odpornostni moment 
v enačbi (2.6), le da je njegova vrednost podvojena.  
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Sila potiska Ft se ob znanih parametrih lahko izračuna z enačbo (2.8) [8]. Moč na gredi PG 
se lahko izmeri na več načinov ali pa izračuna iz zmogljivosti motorja in vpliva transmisije. 
Hitrost v zračni masi v določa, kakšna je učinkovitost propelerja ηP pri tej hitrosti. V kolikor 
ti podatki niso znani, se v praksi konzervativno oceni vrednost potiska za konkretno 
konfiguracijo motorja in propelerja.  
 
 
Vertikalna sila upogiba 
𝐹v = 𝑚P ∙ 𝑔 ∙ 𝑛v (2.9) 
Zaradi mase propelerja je gred v primeru sunkov v atmosferi izpostavljena vertikalni sili Fv, 
ki je odvisna od mase propelerja mP in pospeška, ki mu je zrakoplov izpostavljen. Pospešek 
je definiran kot večkratnik gravitacijskega pospeška nv, ki se uporablja v letalstvu. Faktor nv 
je navadno določen za specifično kategorijo letal v pripadajočem standardu. 
 
 
Stranska sila upogiba 
𝐹s = 𝑚P ∙ 𝑔 ∙ 𝑛s (2.10) 
 
Vertikalni sili je podobna stranska sila upogiba Fs. Razlikuje se zgolj v faktorju pospeška ns, 
ki je načeloma manjši kot pri vertikalni sili. Tudi ta faktor je določen s standardom.  
 
 
2.2.5.3 Momenti na propelerski gredi 
Moment vertikalne sile 
𝑀v = 𝐹v ∙ 𝐿 ∙ 𝑓S (2.11) 
 
Moment je posledica delovanja sile iz (2.9) na ročici L. Faktor varnosti fS je določen s 
standardom na podlagi uporabljenega materiala gredi. 
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Moment stranske sile 
𝑀s = 𝐹s ∙ 𝐿 ∙ 𝑓S (2.12) 
 
Moment stranske sile je analogen prejšnjemu, razlikuje se zgolj pri sili Fs. 
 
 
Moment žiroskopskega učinka – odklon 
𝑀od = 𝜔y ∙ 𝜔x ∙ 𝐼P ∙ 𝑓S (2.13) 
 
Zaradi žiroskopskega učinka oz. precesije žiroskopa se ob spremembi smeri leta letala v 
gredi pojavi moment okrog prečne osi, ki je odvisen od kotne hitrosti zavijanja ωy, kotne 
hitrosti propelerja ωx in vztrajnostnega momenta propelerja IP [2], [8], [15]. Ponovno je 
dodan faktor varnosti fS.  
 
 
Moment žiroskopskega učinka – naklon 
𝑀na = 𝜔z ∙ 𝜔x ∙ 𝐼P ∙ 𝑓S (2.14) 
 
Razlika s prej opisanim momentom žiroskopskega učinka je v tem primeru zgolj v kotni 
hitrosti ωz okrog osi z. Ostali elementi enačbe so identični. Odziv je zaradi druge osi 




𝑀m = 𝑇 ∙ 𝑓S ∙ 𝑓4c (2.15) 
𝑇 = 𝑇m ∙ 𝑖 (2.16) 
 
Navor motorja na gredi Mm se izračuna iz navora motorja Tm, ki skupaj s prestavnim 
razmerjem i poda povprečno vrednost navora, ki se preko reduktorja prenese na propelersko 
gred. Poleg navora je potrebno vključiti tudi faktor sunkov navora motorja z notranjim 
izgorevanjem f4c. Faktor je odvisen od števila cilindrov in tipa motorja. Ponovno se doda 
varnostni faktor za material fS.  
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2.2.5.4 Natezne napetosti v propelerski gredi 






Natezna napetost zaradi sile potiska σt se izračuna po osnovni enačbi sile na površino. Ft je 
sila potiska iz (2.8), A je površina prereza gredi iz (2.5). 
 
 






Ker je prerez gredi osno simetričen, lahko za izračun napetosti uporabimo moment 
žiroskopskega učinka Mod iz enačbe (2.13) in odpornostni moment gredi Wz iz enačbe (2.6). 
 
 






Enako velja za napetost zaradi momenta žiroskopskega učinka okrog vertikalne osi Mna, ki 
je analogen zgornjemu primeru. Enačba odpornostnega momenta Wz je enaka kot v 
prejšnjem primeru.  
 
 
Skupna natezna napetost 
𝜎sk = √𝜎od
2 + 𝜎na
2 + 𝜎t (2.20) 
 
Skupa natezna napetost σsk je seštevek napetosti obeh žiroskopskih učinkov (σod in σna) in 
napetosti zaradi sile potiska σt. 
 
 
2.2.5.5 Strižne in vzvojne napetosti v propelerski gredi 
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Strižno napetost τv tako kot natezno izračunamo kot silo, ki deluje prečno na površino. Sila 
Fv izhaja iz enačbe (2.9), površina prereza A pa iz enačbe (2.5).  
 
 






Podobno je v primeru strižne napetosti stranske sile τs. Uporabi se zgolj druga sila, in sicer 
stranska sila Fs. 
 
 





Enako kot pri nateznih napetostih seštejemo strižni napetosti τv in τs iz enačb (2.21) in (2.22) 
v vsoto strižnih napetosti τst. 
 
 






Maksimalna vzvojna napetost τm je podana kot količnik navora Mm iz (2.15), ki se prenaša 
preko gredi in vzvojnega odpornostnega momenta WT iz (2.7). Vzvojna napetost je vedno 
največja na večjem premeru in se premo sorazmerno manjša proti središču gredi.  
 
 
Vsota strižnih in vzvojnih napetosti 
𝜏sk = 𝜏st + 𝜏m (2.25) 
 
Strižne napetosti τst iz (2.23) in vzvojne napetosti τm iz (2.24) v enaki smeri se lahko seštejejo 
v skupno strižno napetost τsk, kar je samo na eni točki celotnega obsega gredi. 
 
 
2.2.5.6 Primerjalna napetost 
Ker gre v primeru propelerske gredi za večosno napetostno stanje, je težko določiti največjo 
napetost, ki se v gredi dejansko pojavi. Zato se kot kriterij ustreznosti geometrije uporabi 
Misesova primerjalna napetost. V enačbi nastopajo natezne napetosti v vseh oseh, kot tudi 
strižne/vzvojne napetosti v vseh treh ravninah. 







+ (𝜎y − 𝜎z)
2
+ (𝜎x − 𝜎z)
2 + 6 ∙ (𝜏xy
2 + 𝜏yz
2 + 𝜏xz
2 )   (2.26) 
 
 
2.2.6 Učinkovitost propelerja 
Za propelersko gnana letala, je doseganje dobre učinkovitosti propelerja pomemben cilj pri 
zasnovi. Že med konceptualno zasnovo letala je potrebno oceniti zmogljivosti letala in 
pogonskega sklopa. V večini primerov se ciljna vrednost učinkovitosti propelerja določi pred 
zasnovo s pomočjo analitičnih formulacij. Zastavljanje previsokega cilja oz. ocene lahko 
pomeni, da letalo po zmogljivostih ne bo doseglo pričakovanj [16].  
 
Moč motorja se v celoti ne pretvori v silo potiska. Izgube pri procesu pretvorbe navora preko 
propelerske gredi v silo potiska, ki jo ustvari propeler, so torej neizogibne. Zamislimo si 
letalo, ki leti pri neki hitrosti skozi zračno maso s potrebnim potiskom in daje zraku hitrost 
v nasprotni smeri gibanja letala. To spremeni kinetično energijo zraka, ki ga propeler 
premakne. V tem procesu prihaja do omenjenih izgub [8].  
 
Učinkovitost propelerja ηP je v enačbi (2.27) definirana kot razmerje med močjo na 
propelerski gredi PG in močjo potiska Pt, ki je produkt sile potiska Ft in prave zračne hitrosti 
letala TAS (angl. true airspeed), kot v svojem delu omenja Swatton [7]. V spodnji enačbi je 
hitrost označena kot v. Propeler mora prenašati absorpcijo moči, ki jo prejme od motorja 
preko propelerske gredi. Zato mora omogočati ravnovesje med navorom motorja in odporom 
temu navoru, ki ga povzročita geometrija in masa propelerja. Ob odsotnosti omenjenega 
ravnovesja se propeler vrti s preveliko hitrostjo, kar pomeni zmanjšano učinkovitost tako 
motorja kot tudi propelerja [7]. Prisotnost izgub pomeni, da bo moč, ki se pretvori v silo 
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𝑇 ∙ 𝜋 ∙ 𝑛
 (2.27) 
 
V enačbi (2.27) je prikazana izpeljava enačbe za praktični izračun učinkovitosti propelerja 
na podlagi parametrov letala v letu. Anderson [5] predstavi, da je sila potiska FT v 
enakomernem horizontalnem letu enaka sili upora D iz enačbe (2.2), zato silo potiska 
nadomestimo s silo upora, hitrost v pa v enačbi nastopa s potenco 3. Swattton [7] navaja, da 
moč na gredi PG lahko zapišemo tudi kot produkt navora T in kotne hitrosti propelerja oz. 
gredi ωP. Kotno hitrost lahko izračunamo preko obratov gredi oz. vrtilne hitrosti n. Z vsemi 
omenjenimi pretvorbami dobimo končno obliko enačbe učinkovitosti propelerja. Gre za 
učinkovitost pri zgolj eni kombinaciji vseh variabilnih parametrov, ki nastopajo v enačbi.  
 
Opisana enačba se uporabi, če imamo na voljo podatke, ki nastopajo v enačbi. V kolikor gre 
za še neobstoječ propeler, je smiselna uporaba metod za računsko oceno učinkovitosti 
propelerja na podlagi geometrije in obratovalnih pogojev. Gur [16] predstavlja metodo, kjer 
je celotna učinkovitost propelerja sestavljena iz treh komponent učinkovitosti: prva je 
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osnovana na teoriji aksialnega momenta, druga na teoriji splošnega momenta in tretja na 
teoriji upora aerodinamičnega profila kraka propelerja. Gudmundsson [8] predstavi skupno 
učinkovitost na podlagi dveh faktorjev. Prvi faktor upošteva izgube zaradi viskoznosti zraka 
pri njegovem pospeševanju mimo propelerja in se imenuje idealna učinkovitost (angl. ideal 
efficiency). Te izgube še dodatno zmanjšajo učinkovitost prenosa moči motorja v potisk. Ta 
učinek se imenuje učinkovitost viskoznega profila (angl. viscous profile efficiency) in 
predstavlja drugi faktor skupne učinkovitosti. Isti avtor podaja tudi učinkovitost propelerja 
kot produkt količnika napredovanja, ki je opisan v spodnjih odstavkih, in razmerja med 
koeficientoma moči in potiska.  
 
Absorpcijo moči oz. učinkovitost propelerja je možno izboljšati že v fazi zasnove, in sicer z 
eno ali kombinacijo naslednjih sprememb: podaljšanje skeletnice, podaljšanje tetive, 
povečanje kota krakov oz. vpadnega kota, podaljšanje krakov propelerja ali prilagoditev 
optimalnih vrtljajev na časovno enoto [7]. 
 
Pri snovanju letala je potrebno izbrati propeler z najprimernejšim kotom krakov in premerom 
za dotično letalo ter glede na namen uporabe in predvideno zračno hitrost. Pri odločanju 
izmed vrste propelerjev, urejene po naraščajočih kotih krakov propelerjev, je za izbiro 
koristen parameter, imenovan količnik napredovanja J (angl. advance ratio). Količnik 
napredovanja se lahko uporabi za določitev karakteristik propelerja z uporabo 
brezdimenzijske oblike. Količnik napredovanja je v enačbi (2.28) izražen kot količnik med 






Količnik napredovanja J je parameter, ki se največkrat pojavlja v razmerju z učinkovitostjo 
propelerja. Gudmundsson [8] navaja, da nekateri proizvajalci propelerjev učinkovitost 
propelerja podajajo kot funkcijo količnika napredovanja ali tudi posamezne faktorje skupne 
učinkovitosti propelerja s količnikom napredovanja. Prav tako Hitchens [17] podaja celotno 
učinkovitost propelerja kot funkcijo količnika napredovanja.  
 
Količnik napredovanja ima torej velik vpliv na zmogljivost propelerja in posledično letala, 
saj neposredno vpliva na faktorje učinkovitosti propelerja. Visoke vrednosti količnika 
napredovanja lahko povzročijo negativne vpadne kote krakov, kar pomeni, da je v takih 
točkah na krivulji potisk lahko ničen. Maksimalno učinkovitost propelerja se lahko doseže 
zgolj pri eni specifični vrednosti količnika napredovanja, torej so propelerji z manjšimi 
razmerji vpadnih kotov in premerov bolj učinkoviti pri nizkih vrednostih količnika 
napredovanja [18].  
 
 
2.3 Preizkusi letal v zraku 
Sodobni zrakoplovi so kompleksni integrirani sistemi s pogonom, avioniko in aerodinamiko, 
ki so optimizirani za dobre zmogljivosti, stabilnost in nadzor. Preizkušanje tovrstnih 
zrakoplovov v zraku je podvig, ki zajema več vej inženirskih področij kot tudi vmesnik 
človek-stroj, ki ga poznamo kot človeški faktor. Področja, kot so letalstvo, strojništvo, 
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elektrotehnika in poznavanje materialov, se v tej fazi razvoja letala združijo. Na tej točki 
mora posadka, ki ima veliko zmožnosti in tudi omejitev, začeti interakcijo med zrakoplovom 
in človekom. Interakcije se preučuje s stališča delovne obremenitve posadke, ki zajema 
človeško psihologijo in inženiring. Obenem vodenje programa preizkušanja sodobnega 




Za izvajanje preizkusov v letu obstaja več razlogov. Vsekakor je nemogoče vse preveriti in 
potrditi zgolj z izračuni in simulacijami, zato se letalske preizkuse izvaja za razširitev znanja 
o neraziskanih in nepreverjenih pojavih ali mejah. Primer izvajanja takih preizkusov sta 
začetnika letalstva, brata Wright, in programi serije zrakoplovov X v ZDA v sredini 20. 
stoletja [19], [20].  
 
Druga vrsta preizkusov poteka v okviru razvoja produkta. Podjetja, ki se ukvarjajo z 
letalstvom, morajo za vzdrževanje konkurenčnosti in povečevanje dobička svoje produkte 
izboljševati in razvijati. Cilj takih preizkusov ni ugotavljanje novih najboljših tehnologij in 
tehnik, temveč določanje karakteristik novih zrakoplovov ter ugotavljanje in odpravljanje 
težav, ki se ob preizkusih pojavijo [19], [20]. 
 
Tretja vrsta preizkusov je namenjena preverjanju ustreznosti zrakoplova za njegovo 
namembnost. Če se na primer zahteva, da zrakoplov zmore leteti najmanj 5 ur, ta pa dejansko 
zmore zgolj 3 ure avtonomije, pomeni, da je neustrezen in potrebuje dodaten razvoj in 
dopolnitve [19].  
 
Četrta vrsta preizkusov se izvaja za preverjanje skladnosti s standardi in pravilniki. To so 
t. i. certifikacijski preizkusi. Takšni preizkusni leti se izvajajo pod pristojnostjo organizacij, 
ki odobravajo zrakoplove za komercialno uporabo. V Evropski uniji to vlogo opravlja 
Evropska agencija za varnost v letalstvu (EASA), ki na podlagi vlog in dokazovanja s strani 
proizvajalca izdaja tipske certifikate za zrakoplove, letalske motorje in propelerje. Navadno 
gre za zelo dolge in zahtevne programe preizkušanja, kjer je potrebno dokazati, da je letalo 
primerno za uporabo s stališča varnosti in interakcije med človekom in zrakoplovom [19].  
 
V zadnjo vrsto preizkusov spadajo t. i. proizvodni preizkusi. Gre za preverjanje že 
predhodno proizvedenih in preizkušenih zrakoplovov, ki so bili ravno dokončani. 
Zrakoplove je potrebno pred dostavo kupcu preizkusiti in odpraviti morebitne napake, ki so 
lahko posledica izdelave ali zahtevajo kalibracijo oz. fine nastavitve kontrolnih površin, 




Uspeh ali neuspeh programa preizkušanja v letu je v veliki meri odvisen od načrtovanja. 
Načrtovanje mora udeležencem preizkušanja omogočati temeljit razmislek, kako izvesti 
preizkuse na čim bolj varen in učinkovit način. Pri načrtovanju morajo sodelujoči določiti, 
kakšen je namen in kakšni so cilji programa preizkušanja. V primeru, da gre za preizkušanje, 
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kjer se dokazuje skladnost s standardi, se je potrebno vprašati, s katerimi standardi želimo 
skladnost dokazati [19].  
 
 
2.3.2.1 Program preizkušanja 
Ko so jasno določeni namen, cilji in standardi, s katerimi želimo dokazati skladnost, se lahko 
začne načrtovanje in snovanje preizkusov. Najprej se je potrebno, odločiti kakšne vrste 
preizkusov se bo izvajalo, in temu primerno določiti metode preizkušanja za zadostitev 
potreb preizkušanja. Celotni seznam preizkusov tvori matriko preizkusov in vključuje vse 
točke preizkušanja. Posamezni preizkus je sestavljen iz točk preizkusa, ki razmejijo različne 
metode ali konfiguracije znotraj enega preizkusa. Preizkus je torej sestavljen iz vsaj ene 
preizkusne točke. Preizkuse je nato potrebno razvrstiti v skupine, da zmanjšamo skupno 
število preizkusnih letov. V kolikor program zajema več kot en zrakoplov, je potrebno 
določiti tudi zrakoplov za vsak posamezni let. Na podlagi te razvrstitve je možno predvideti, 
katere instrumente in merilno opremo bo vsak preizkus zahteval. Če je za merilno opremo 
zadolžena specifična oseba, jo je potrebno vključiti v proces načrtovanja. Ta oseba lahko 
bistveno pripomore h kakovosti in sestavi merilnega sistema z izpostavljanjem 
pomanjkljivosti in omejitev merilne opreme, zrakoplova ali posadke, vendar pa ta oseba ne 
sme prevzeti glavne vloge pri načrtovanju programa. Pri načrtovanju programa morajo skozi 
celoten proces sodelovati vsi udeleženi. To vključuje inženirje, pilote in podporne skupine. 
Pri načrtovanju programa lahko njihove izkušnje in mnenja veliko pripomorejo k skupnemu 
uspehu in optimizaciji izvedbe. Pri izvedbi preizkusov, ki se jih izvaja na drugih lokacijah, 
potrebujemo tudi logistični načrt in seznam potrebščin, ki jih preizkus zahteva. Primer 
takega preizkusa je preizkušanje vzletnih in pristajalnih zmogljivosti na višje ležečih 
območjih. Pri ponavljanju preizkusov je v izogib ponavljanju napak potrebno v obzir vzeti 
tudi predhodne izkušnje [19].  
 
 
2.3.2.2 Načrtovanje posameznih preizkusov 
Na podlagi načrtovanega zaporedja iz programa preizkušanja je potrebno načrtovati 
posamezne lete, da zajemajo čim več preizkusnih točk naenkrat. Zaporedje preizkusov je 
načeloma urejeno tako, da so prioritetno obravnavane pomembnejše preizkusne točke. Ob 
morebitni odpovedi merilnih naprav pride do potrebe po optimizaciji načrtovanja, saj taka 
odpoved ne pomeni nujno tudi zapravljenega preizkusa, če lahko opravimo druge točke 
preizkusa iz matrike. Vse podrobnosti posameznega preizkusa morajo biti skrbno 
načrtovane, vključno s predvideno višino preizkusa, nastavitvijo moči motorja, hitrostjo 
uravnovešenega leta, omejitvijo hitrosti in drugimi karakteristikami, ki lahko vplivajo na 
preizkus. Podatki o omejitvah morajo biti navedeni v enotah, ki jih ima pilot na voljo v kabini 
zrakoplova. Na podlagi omenjenih podatkov se, če tako določajo interna pravila, izda nalog 
za izvedbo preizkusa v letu. Z izdajo in podpisom tega dokumenta je let odobren. Osebo, ki 
izdaja oz. potrjuje naloge za preizkuse, določa organizacija, ki preizkus izvaja [19]–[21].  
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2.3.2.3 Kartica preizkusa v letu 
Za vsak preizkus je potrebno pripraviti kartico preizkusa v letu (angl. flight test card – FTC). 
Kartica je predloga, navadno formata A5, po kateri se ravna inženir in/ali pilot tekom 
preizkusa. Majhne dimenzije kartice omogočajo lahko rokovanje med letom, prav tako pa 
ne zavzame veliko prostora v kabini oz. ne ovira pilota ali inženirja. Služi za sledenje 
pravilnemu zaporedju manevrov ali beleženju podatkov, ki jih ni mogoče zabeležiti drugače 
kot zgolj fizično. Predvsem gre tu za kvalitativne ocene različnih situacij med preizkusom 
ali za beleženje konkretnih podatkov o stanju med preizkusom, če teh zaradi tehnoloških 
omejitev ni možno samodejno zajemati digitalno. V kolikor se znotraj enega leta izvaja več 
točk oz. preizkusov, se lahko pripravi tudi večje število različnih kartic preizkusa, vendar je 
ob tem potrebno upoštevati delovno obremenitev pilota in inženirja. Zelo pomembno je, da 
je kartica karseda preprosta, da navaja bistvene podatke in navodila za vsako točko preizkusa 
ter tako zmanjša čas priprave na vsako naslednjo ponovitev oz. točko preizkusa. Na kartici 
je pod vsako točko preizkusa koristno puščati dovolj praznega prostora za morebitne 
komentarje in opombe inženirja ali pilota. Taki podatki so lahko ključnega pomena za 




Na podlagi podatkov, pridobljenih s preizkusi, se sestavi eno ali več poročil. Interpretacija 
rezultatov mora biti karseda pregledna in razumljiva. Pri sestavljanju in pisanju poročil so 
pomembni tako podatki, pridobljeni z meritvami oz. merilnimi napravami, kot zgoraj 
omenjene kvalitativne ocene in komentarji. Zaradi razumljivosti je koristno, da poročilo 
neodvisno pregleda več oseb, ki podajo svoje razumevanje interpretacije in opisa. Pri 
preizkusih za namen pridobivanja tipskih certifikatov je izrednega pomena tudi izjava o 
skladnosti s standardi. Izjava pomeni, da je bil preizkus izveden v skladu z navodili 
standarda, lahko pa vsebuje tudi pojasnila ali opažanja glede na pričakovane ali zahtevane 
rezultate [19]–[21].  
 
 
2.3.3 Varnost preizkusa 
Tveganja so prisotna ob vsakem poletu. Tudi potniška letala v redni uporabi se vedno 
soočajo s tveganji, ki pa so večinoma zanemarljiva in zato sprejemljiva. Pri preizkusnih 
poletih je potrebno varnosti in oceni tveganja posvetiti veliko pozornosti. Samoumevno je, 
da morajo biti preizkusi izvedeni varno, brez ogrožanja zrakoplova, posadke ali ljudi in 
premoženja na tleh. Prav tako lahko trdimo, da vsak preizkus ne predstavlja enakega 
tveganja, saj je to odvisno od zrakoplova, preizkusa, posadke in meteoroloških pogojev. Ob 
načrtovanju programa preizkušanja inženir težko zagotovi in natančno določi stopnjo 
tveganja posamezne nevarnosti ali dela preizkusa. Vedno mora tveganja prepoznati in 
določiti ustrezne kriterije, za katere je mogoče trditi, da so sprejemljivi [21]–[23].  
 
Na podlagi seznama prepoznanih nevarnosti inženir in pilot pripravita ustrezno prirejeno 
oceno tveganja za vsako nevarnost in postopke v sili. Pri tem procesu je lahko več 
sodelujočih, sploh če gre za več pilotov in inženirjev. Navadno inženir letalskih preizkusov 
(angl. flight test engineer – FTE) prevzame tehnično stran preizkusov in si pomaga z drugimi 
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inženirji, ki so specialisti za svoja področja oz. sisteme na zrakoplovu. Pilot prevzame 
odgovornost za operativni del preizkusa. Pri ocenjevanju tveganja posameznega preizkusa 
ali točke preizkusa je pomembno upoštevati, kaj oz. kakšne podatke dobimo s tako stopnjo 
tveganja in ali so ti podatki vredni take ravni tveganja. Za tehtanje tveganja preizkusa s 
predvidenimi pridobljenimi podatki moramo za vsak niz preizkusov in pogojev preizkusov 
prepoznati naslednje: 
– posamezne nevarnosti, ki se lahko pojavijo in njihove vzroke; 
– verjetnost oz. pogostost pojavljanja vsake nevarnosti in njihovih posledic; 
– preventivne postopke, s katerimi zmanjšamo stopnjo tveganja [21], [22]. 
 
Vsaka organizacija, ki izvaja letalske preizkuse, si prikroji procese in prakse glede na svoje 
razmere in vrsto preizkusov. Vsekakor pa morajo biti inženirji in piloti zadovoljni z izdelavo 
zrakoplovov, opremo v zrakoplovih, praktičnostjo in merilno, opremo uporabljeno pri 
preizkusih. Vsa oprema mora zadostovati tehničnim in varnostnim zahtevam načrtovanih 
letov. V primeru omejitev zaradi komponent ali opreme morajo biti postopki, povezani s 
temi omejitvami, primerno dokumentirani in navedeni. Ne glede na vrsto preizkusov je 
smiselno razmisliti o uporabi nestandardne opreme za povečanje varnosti posameznega ali 
več preizkusov [21], [23].  
 
Med preizkusi je glede na zahtevnost in oceno tveganja nujna uporaba primerne zaščitne 
reševalne opreme. V primeru preizkusov na zrakoplovih, ki ne predstavljajo posebnega 
tveganja, se je možno uporabi zaščitne opreme izogniti. Posadka mora med preizkusom 
nositi negorljiva oblačila. Navadno gre za enodelni kombinezon, rokavice, podkapo in 
negorljivo obutev. Pogosta je tudi uporaba čelade, kjer je predvidena tudi uporaba negorljive 
podkape. Pri preizkusih, kot so zlom vzgona, vrij in agresivni manevri (določeni z visoko 
stopnjo tveganja), je pogosta uporaba opreme, kot so: 
– dodatni namenski instrumenti in indikatorji v kabini, 
– sistem telemetrije za nadzor iz postaje na tleh, 
– reševalna naprava (balistično padalo), 
– zasilno napajanje kot alternativni vir električne energije v primeru okvare, 
– snemalnik podatkov o letu, ki je zaščiten pred mehanskimi poškodbami [21]. 
 
 
2.4 Meritev navora v letu 
2.4.1 Metode 
Meritev navora je načeloma zelo preprost postopek. Namestitev merilnega lističa, povezava 
z ojačevalnikom ali osciloskopom, obremenitev elementa in meritev odziva na znano 
obremenitev so koraki, s katerimi lahko hitro izvedemo npr. meritev momenta na konzolnem 
nosilcu. Ko gre za statično meritev je tudi analiza meritev zelo preprosta.  
 
Kadar govorimo o dinamičnih pojavih visokih frekvenc z gibanjem merjenca, pa metode 
merjenja niso več popolnoma enostavne. V preteklosti je bila uporaba obročev in kontaktnih 
metlic edini način za prenos signala iz rotirajočih komponent. Navadno so se signali pošiljali 
neposredno iz merilnih lističev do ojačevalnika, kar je pomenilo, da je moral biti celoten 
sistem zelo zanesljiv in so morale biti upornosti na prehodih nizke. Kljub uporabi 
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kakovostnih in dragih materialov, kot so žlahtne kovine, so se omenjeni sistemi pogosto 
kvarili in so bili zato relativno nezanesljivi [24].  
 
Zaradi zahtevnosti neposrednih meritev navora med rotacijo gredi veliko nadzornih sistemov 
uporablja reference drugih parametrov za določanje navora na gredi. V avtomobilskih 
motorjih se uporablja tlak v cilindrih, pri hidravličnih sistemih tlak hidravlične tekočine ali 
tlak olja v letalskih motorjih. Brezstične metode merjenja navadno osnovane na optičnih ali 
laserskih referencah na rotirajoči gredi, kar omogoča relativno natančne meritve. Taki 
sistemi lahko delujejo zgolj v čistih okoljih in na gredeh, ki se ne premikajo aksialno ali 
lateralno. Eden od načinov vključuje uporovne merilne lističe, nameščene na gredi skupaj z 
vso pripadajočo elektroniko za zajem podatkov. V tem primeru se lističi in elektronske 
komponente vrtijo skupaj z gredjo. Podatki, ki jih elektronika procesira, se brezžično 
prenašajo preko akumulatorsko napajanih radijskih oddajnikov [25].  
 
V delu Rose in sodelavcev [26] je predstavljena metoda z brezžičnim prenosom signala iz 
vrteče se propelerske gredi. Meritve so izvajali na napravi za preizkušanje na tleh. Letalski 
motor Lycoming AEIO-540-L1B5D je bil vpet na nosilec motorja, za vztrajnik so uporabili 
propeler z minimalnim kotom krakov propelerja. Za izvedbo meritev so uporabili posebej 
izdelano propelersko gred, ki je povezovala propeler s prirobnico motorja. Uporovne merilne 
lističe so pod kotom 45° glede na rotacijsko os gredi namestili v konfiguracijo polnega 
mostička. Omenjena konfiguracija omogoča kompenzacijo temperaturnih vplivov ter vpliva 
sile potiska in upogibanja gredi zaradi žiroskopskih momentov. Za merjenje navora so 
uporabili sistem proizvajalcev KTM in Kraus, preko katerih se je signal na merilno kartico 
vzorčil s frekvenco 20 kHz.  
 
Zelo podoben sistem so isti avtorji uporabili pri raziskavah električnih pogonov za manjša 
športna letala. Tudi v tem primeru je bila uporabljena posebej zasnovana gred, ki je 
omogočala namestitev uporovnih merilnih lističev in pritrditev merilnega sistema z 
brezžičnim prenosom signala do sistema za zajemanje podatkov. Med posameznimi 
preizkusi so spreminjali kote krakov propelerja. Opazovali so spreminjanje navora in 
doseženih obratov glede na nastavljeno moč motorja. Nihanje navora je bilo bistveno manjše 
kot pri motorju z notranjim izgorevanjem [27].  
 
 
2.4.2 Uporaba in interpretacija meritev 
Za potrditev izvedenih simulacij in izračunov pri snovanju letala je za bistvene parametre 
smiselno pridobiti podatke na podlagi meritev. Eden izmed pomembnejših parametrov, ki 
neposredno določa zmogljivosti letala, je sila potiska, ki jo pogonski sklop lahko doseže. 
Razvoj natančnih matematičnih modelov propelerjev, ki lahko dobro napovedo statični in 
dinamični potisk ter navor v celotnem razponu količnika napredovanja, pomeni zanesljiv vir 
podatkov, ki jih je mogoče uporabiti pri analizi rezultatov preizkusov v letu. Sabzehparvar 
[28] v svojem delu predstavlja metodo za modeliranje propelerjev in ocenjevanje 
zmogljivosti pogonskega sklopa na podlagi vhodnih parametrov letala in pogonskega 
motorja. Dosežena je bila dobra natančnost modela, s katerim je mogoče ob znani 
kombinaciji parametrov podati vrednost sile potiska, s katero pogonski sklop poganja letalo 
skozi zračno maso. S prikazom vrednosti v kabini bi pilot ali sistem avtopilota lažje ocenil 
zmogljivosti letala, kar ima znaten vpliv na varnost med manevri in postopki v sili [28].  
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Metoda z izračunom modela propelerja se preverja z meritvami navora na gredi propelerja 
pri različnih hitrostih letala oz. nastavitvah motorja. Taka metoda zahteva oceno 
učinkovitosti propelerja z eno od številnih analitičnih metod [28].  
 
Indikacija sile potiska v kabini letala je zelo preprosto razumljiva v primerjavi z navorom ali 
obrati propelerja, ki ju ne moremo neposredno povezati z manevri ali zmogljivostmi letala 
v danem trenutku. Navor lahko torej interpretiramo v obliki sile potiska, ki je lažje 
razumljiva in veliko bolj uporabna. Eno izmed možnih področij uporabe je tudi na vojaških 
propelerskih letalih za namene bližnje zračne podpore pehoti, kjer je poznavanje 
zmogljivosti letala v danem trenutku še kako pomembno [28].  
 
Navor se na motorju z notranjim izgorevanjem neprestano spreminja zaradi elastičnosti in 
nihanj komponent, ki prenašajo navor na propeler, ter zaradi pulznega načina delovanja 
batnega motorja. Pri motorju s šestimi cilindri je opaziti dominantno frekvenco, ki je enaka 
trikratniku obratov motorja. Znano je, da je lahko amplituda nihanja navora zaradi 
posameznih izgorevanj v cilindrih motorja od 40 % do 120 % okrog srednje vrednosti. Navor 
lahko tako doseže negativne vrednosti in tudi izredno visoke vrednosti v zelo majhnem 
časovnem razmaku. Za zanesljivo meritev navora je zaradi omenjenih pojavov torej potrebna 
visoka frekvenca meritev. Moč, ki se prenese na propeler, je definirana z enačbo (2.29). 
Navor T, ki nastopa v enačbi (2.29), je povprečna vrednost vzorčenja pri konstantni 
nastavitvi moči motorja. Pri vrtilni hitrosti n, je tako določena moč na propelerski gredi PG 
[26]. 
𝑃G = 𝑇 ∙ 2 ∙ 𝜋 ∙ 𝑛 (2.29) 
 
  





3 Metodologija raziskave 
Za uspešno implementacijo gredi in merilnega sistema navora je potrebno upoštevati 
dejavnike, ki lahko vplivajo na geometrijo gredi in postavitev merilnega sistema. V tem 
poglavju je predstavljen postopek zasnove propelerske gredi in merilnega sistema ter 
izvedba preizkusov tako na tleh kot v letu s ciljem ocene učinkovitosti propelerja pri 
različnih nastavitvah krakov propelerja in hitrosti letala. Zaradi omejitev geometrije gredi, 
mehanizmov propelerja, merilnega sistema in motorja je zasnova izvedena na podlagi 
vstopnih podatkov omenjenih elementov letala. 
 
 
3.1 Začetni podatki in omejitve 
3.1.1 Letalo 
V podjetju smo se odločili za letalo Alpha Trainer LSA proizvajalca Pipistrel (Slovenija), ki 
je podrobneje opisano v poglavju 3.6.1.2 skupaj z načrtom testiranja v zraku.  
 
Pri preizkušanju letala je bistvenega pomena poznavanje lastnosti letala. Za pridobitev 
natančnih podatkov o zmogljivostih letala in aerodinamičnih lastnostih je potrebno veliko 
število preizkusov z veliko ponovitvami. Za meritve in kasnejši izračun zmogljivosti in 
dejanskega stanja v letu je najpomembnejša polara letala.  
 
 
3.1.1.1 Polara letala 
V podjetju so bile v preteklosti že izvedene meritve za pridobitev polare omenjenega tipa 
letala. Standardnemu letalu je bil motor odstranjen, nameščeno je bilo ogrodje za vleko letala 
in manjkajočo težo se je nadomestilo z balastom oz. utežmi. Letalo se je v aerozapregi 
dvignilo na določeno višino. Po odklopu letala je pilot vzdrževal določeno hitrost, inženir pa 
zabeležil začetek in konec meritve. Na podlagi hitrosti zrakoplova skozi zračno maso in 
vertikalne hitrosti smo izračunali kot spuščanja, iz kota pa razmerje L/D, ki pove, kolikšno 
razdaljo v horizontalni smeri je letalo premagalo glede na izgubo višine. Iz razmerja L/D ter 
enačb za vzgon in upor smo izračunali koeficienta upora in vzgona za pripadajoče hitrosti. 
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Na podlagi razmerja med količnikom upora in količnikom vzgona smo lahko izrisali polaro 
letala, ki je prikazana na sliki 3.1. Zaradi pomanjkanja zanesljivih podatkov v srednjem 
območju hitrosti je bilo potrebno krivuljo aproksimirati. Aproksimacija je smiselna zaradi 
dobro znanih sposobnosti letala v tem hitrostnem območju. Za pridobitev natančne mase 








Za izvedbo praktičnega dela smo izbirali med dvema potencialnima letaloma. Oba sta bila 
opremljena z motorjem Rotax 912 UL proizvajalca Rotax (Avstrija). Gre za štiritaktni 
bencinski motor z notranjim izgorevanjem s štirimi cilindri v protibatni konfiguraciji. 
Namenjen je uporabi v letalstvu, predvsem na lahkih športnih letalih, ultralahkih letalnih 
napravah in brezpilotnih letalnikih. Motor ima dva uplinjača, ki dovajata mešanico goriva in 
zraka vsak na svojo stran motorja v dva cilindra. Hlajenje glav cilindrov je tekočinsko, 
hlajenje cilindrov pa zračno. Prav tako je uporabljen dvojni magnetni vžig, kar je za batne 
motorje v letalstvu standardna izvedba. Med motorjem in propelerjem je reduktor, na 
katerega pritrjen propeler. Reduktor zmanjša število obratov gredi na primernejšo vrednost 
za uporabo propelerja. V preglednici 3.1 so predstavljeni parametri, ki so bistveni za zasnovo 
komponent, ki se povezujejo na motor ali reduktor. Najpomembnejši parametri so: največja 
moč motorja, največji navor, prestavno razmerje reduktorja in maksimalna razdalja 



























cD – koeficient upora  [/]
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Preglednica 3.1: Lastnosti motorja Rotax 912 UL [29] 
Parameter Oznaka Vrednost 
Največja moč motorja Pmax 59,6 kW* 
Največja stalna moč motorja Pmcp 58 kW** 
Največji navor motorja Tmax 103 Nm*** 
Največji obrati motorja nmax 5800 min
–1 
Obrati največje stalne moči motorja nmcp 5500 min
–1 
Najmanjši obrati nmin 1400 min
–1 
Delovna prostornina motorja / 1211,2 cm3 
Najdaljša razdalja propelerja od prirobnice  Lmax 120 mm 
Prestavno razmerje reduktorja i 50/22 




V podjetju smo za uporabo pri preizkusnih letih izbrali propeler AS-D proizvajalca Pipistrel 
(Slovenija). Gre za trikraki propeler stalnega koraka z možnostjo nastavljanja koraka na 
zemlji. Zasnovan je za rotacijo v smeri urinega kazalca iz pilotove perspektive. Kraki imajo 
znan aerodinamični profil, propeler kot celota pa je dobro znan in velikokrat uporabljen na 
modelih letal omenjenega proizvajalca. Ena izmed različic istega propelerja, ki se razlikuje 
zgolj po kotu krakov propelerja, je skupaj z letalom Velis Electro proizvajalca Pipistrel 
certificirana pod oznako P-812-164-F3A. Proizvajalec ponuja tudi propelerje z dvema 
krakoma z istim aerodinamičnim profilom in možnostjo nastavljanja koraka propelerja v 
letu.  
 
Kraki propelerja so iz kompozita ogljikovih vlaken in epoksidne smole. Koreni krakov so 
aluminijasti in nasedajo v ležišča v frezani dvodelni aluminijasti glavi propelerja. Trdna 
pritrditev je zagotovljena s tesnim ujemom, ko je dvodelna glava sestavljena in privijačena 
s šestimi vijaki. Če vijake, ki držijo skupaj obe polovici glave propelerja, nekoliko odvijemo, 
lahko ročno spreminjamo kot krakov. Med propelerjem in prirobnico motorja je nameščena 
podloga pokrova propelerja in distančnik. V preizkusni konfiguraciji smo namesto 
distančnika uporabili gred, opisano v poglavju 3.2. Na podlogo je preko glave propelerja z 
izrezi za krake pritrjen pokrov propelerja (angl. spinner). Pomembne karakteristike in 
lastnosti propelerja so predstavljene v preglednici 3.2. 
 
Preglednica 3.2: Lastnosti propelerja AS-D 
Parameter Oznaka Vrednost 
Masa propelerja mp 5,5 kg 
Premer propelerja Dp 1,64 m 
Masni vztrajnostni moment Iz 0,6 kg m
2 
Debelina podloge propelerja tpo 5 mm 





3.1.2 Geometrija gredi 
Kljub izbiri propelerja s fiksnim korakom, ki ne potrebuje mehanizma za nastavljanje koraka 
med letom, smo se v podjetju odločili za zasnovo gredi, ki bi omogočala implementacijo 
tudi na takem sistemu. Prej omenjeni dvokraki propeler z možnostjo spreminjanja koraka 
med letom potrebuje mehanski sistem z vzvodom skozi reduktor in gred. Vzvod se povezuje 
preko sornika na vsakega izmed krakov in tako omogoča nastavitev koraka. Na vzvodu je 
nameščen ležaj zunanjega premera 35 mm, kar pomeni, da mora biti notranji premer gredi 
zaradi zagotavljanja odmika večji od 35 mm. Zunanji premer je potrebno omejiti glede na 
razdaljo do lukenj vijakov, na katere se pritrjuje propeler in gred na motor oz. reduktor. Na 
sliki 3.2 je prikazana prirobnica gredi reduktorja, ki ima do premera 47 mm z dolžino 8,5 mm 
centrirni nased. Gred mora torej imeti na eni strani izvrtino minimalnega premera 47 mm in 
dolžine več kot 8,5 mm. Druga stran mora biti prilagojena naležni površini podloge pokrova 
propelerja ali naležni površini glave propelerja. Zaradi vsestranskosti in možnosti uporabe 
za preizkuse z drugimi propelerji je priporočeno prilagoditi prirobnico na strani propelerja 




Slika 3.2: Prirobnica propelerske gredi na reduktorju [30] 
 
Zaradi omejitev s strani proizvajalca motorja je gred, ki lahko povezuje propeler in motor 
oz. reduktor, omejena z dolžino. Največja razdalja je omejena na 120 mm. Od te razdalje je 
potrebno odšteti razdaljo od prirobnice gredi do težišča propelerja, kar pomeni polovico 
glave propelerja in debelino podloge pokrova propelerja, če je podloga med prirobnico gredi 
in naležno površino glave propelerja. V primeru propelerja, omenjenega v poglavju 3.1.1.3, 
je podloga propelerja med glavo propelerja in prirobnico gredi. Glavne geometrijske zahteve 




Preglednica 3.3: Geometrijske omejitve gredi 
Parameter Oznaka Vrednost 
Najmanjši notranji premer gredi dG 37 mm 
Največji zunanji premer gredi DG 44 mm 
Najdaljša dolžina gredi LG 65 mm 
 
 
3.1.3 Brezžična merilna enota 
Komponenti, ki lahko vplivata na geometrijo gredi sta baterija in brezžična enota, slednja pa 
je po gabaritnih merah večja. To pomeni, da je potrebno v zasnovi gredi upoštevati velikost 
in maso enote. Proizvajalec sistema svetuje, da se baterijo in brezžično enoto namesti na 
nasprotni strani gredi in s tem karseda zmanjša ekscenter masnega središča celotnega 
sestava. Brezžična enota ima dimenzije 48 mm x 27 mm x 7 mm, kot je prikazano na sliki 
3.3. Zaradi največje mere smo se v podjetju odločili, da se enoto namesti prečno glede na 
rotacijsko os gredi, saj v nasprotnem primeru pritrditev s šestimi vijaki ne bi bila mogoča. 
Prav tako bi bila zaradi položaja priključkov električnih vodnikov zelo nepraktična 
vzporedna namestitev. Zaradi geometrije brezžične enote je bilo jasno, da bo za varno 
pritrditev potrebno izdelati pripravo, ki bo nameščena po obodu gredi in bo omogočala 
namestitev vseh komponent sistema. Celoten sistem za merjenje in zajem podatkov v letu je 




Slika 3.3: Dimenzije brezžične enote 
 
 
3.1.4 Material gredi 
Gred je v operativnih pogojih nenehno izpostavljena dinamičnim obremenitvam. Ker gre za 
večosno napetostno stanje pri visokih vrtljajih, je bilo potrebno izbrati dobro preizkušen in 
uveljavljen material. V podjetju smo se na podlagi predhodnih izkušenj odločili za uporabo 
Metodologija raziskave 
34 
poboljšanega jekla 42CrMo4 po standardu EN. Masni odstotki legirnih elementov jekla so 
navedeni v preglednici 3.4. V podjetju se ta material uporablja za podvozja in nosilce 
motorjev, po katerih se prenašajo iste obremenitve kot na propelerski gredi.  
 
Preglednica 3.4: Masni odstotek legirnih elementov jekla 42CrMo4 
Element Simbol Vsebnost v % 
Ogljik C 0,38 – 0,45 
Mangan Mn 0,6 – 0,9 
Silicij Si < 0,40 
Fosfor P < 0,025 
Žveplo S < 0,035 
Krom Cr 0,9 – 1,20 
Molibden Mo 0,15 – 0,30 
 
 
Preglednica 3.5: Mehanske lastnosti jekla 42CrMo4 [31], [32] 
Parameter Oznaka Vrednost 
Modul elastičnosti E 190 GPa 
Strižni modul G 73 GPa 
Natezna trdnost Rm 1400 MPa 
Večosna trajna dinamična trdnost Sf 440 MPa 
 
 
3.2 Preračun propelerske gredi 
Zaradi zelo specifične in unikatne konfiguracije motorja in propelerja je bilo jasno, da bo 
potrebno zasnovati in razviti namensko propelersko gred, ki bo ustrezala vstopnim 
zahtevam. Dejstvo je, da tovrstne komponente niso standardni deli in je zato potrebno vedno 
razviti edinstvene, namenske dele, ki zahtevajo upoštevanje vseh vplivnih parametrov. V 
našem primeru smo morali potrditev pravilnih izračunov dobiti s strani izkušenega inženirja 
in glavnega inženirja. Gred je bila na podlagi vstopnih zahtev karseda optimizirana ob 
upoštevanju možnosti uporabe tudi na drugih konfiguracijah motorja in propelerja. Že pred 
izračuni smo predvideli okvirno geometrijo gredi zaradi geometrijskih omejitev. Model 
gredi je prikazan na sliki 3.4. 
 
Glede na vstopne podatke in omejitve smo se odločili izhajati iz geometrijskih zahtev in ne 
iz dopustnih napetosti materiala, saj je lažje naknadno prilagajati debelino stene gredi kot 
potek vseh prehodov na gredi. Osrednji del gredi je bil namenoma oblikovan kot najšibkejši 
del. Preko osrednjega dela smo zagotovili prenos vsega momenta in dobili homogeno 
napetostno polje, primerno za meritve. Zaradi želje po trajni uporabnosti gredi in 
zagotavljanju dovolj nizkih napetosti smo predpostavili najslabše možne pogoje kot kriterij 
za trajno dinamično trdnost. Pogoji, pri katerih mora gred trajno prenašati obremenitve, so 




Slika 3.4: 3D model propelerske gredi 
 
 
3.2.1 Obratovalni pogoji 
Kot že omenjeno, smo privzeli najtežje obratovalne pogoje glede na specifikacije pogonske 
sekcije in zahteve standardov. Upoštevali smo prestavno razmerje reduktorja na motorju, 
podatke o propelerju s strani proizvajalca in določila standarda ASTM F2245-12d [33]. Vsi 
pogoji so navedeni v preglednici 3.6.  
 
Maksimalni navor na gredi izračunamo iz maksimalnega navora motorja, pomnoženega s 
prestavnim razmerjem reduktorja. Uporabljena je bila enačba (2.16). 
𝑇 = 103 Nm ∙
50
22
= 234,1 Nm   
 
Maksimalne kotne hitrosti premikanja položaja v letu so določene s standardom ASTM 
F2245-12d. Vrtilno hitrost propelerja izračunamo iz maksimalnih obratov motorja in 
prestavnega razmerja. Vrtilna hitrost gredi oz. propelerja ωx je podana tako v obratih na 













Preglednica 3.6: Obratovalni pogoji 
Parameter Oznaka Vrednost 
Maksimalni navor na gredi T 234,1 Nm 
Kotna hitrost letala okrog osi y ωy 2,5 rad/s 
Kotna hitrost letala okrog osi z ωz 1 rad/s 
Kotna hitrost propelerja ωx 267,2 rad/s 
Faktor vertikalne sile nv 7 
Faktor stranske sile ns 1,5 
 
 
3.2.2 Geometrijske lastnosti 
Na podlagi enačb (2.5), (2.6) in (2.7) smo izračunali površino prečnega preseka gredi, 
natezni odpornostni moment in vzvojni odpornostni moment. Lastnosti, kot je razvidno, 
izhajajo iz dimenzij zunanjega in notranjega premera gredi.  
𝐴 = 𝜋 ∙
(44 mm)2 − (37 mm)2
4





(44 mm)4 − (37 mm)4
44 mm





(44 mm)4 − (37 mm)4
44 mm




Zaradi pomanjkanja podatkov o statičnem potisku in potisku v letu je bilo za silo potiska 
potrebno konzervativno oceniti maksimalni potisk, ki ga propeler lahko ustvari. Na podlagi 
predhodnih izkušenj in meritev v podobnih konfiguracijah smo se v podjetju odločili za 
vrednost sile statičnega potiska Ft pri 2000 N. Enačba (2.8) je uporabna za določanje potiska 
oz. učinkovitosti propelerja v letu, zato je za določanje statičnega potiska vedno boljša 
meritev s silomerom. 
𝐹t = 2000 N  
 
Za izračun vertikalne in stranske sile upogiba smo potrebovali vrednost faktorjev vertikalne 
in stranske sile. Ta dva faktorja narekuje standard ASTM F2245-12d [33]. Za vertikalno silo 
je določen z največjim dopustnim pozitivnim faktorjem obremenitve, katerega vrednost je 
4, vendar smo se v podjetju odločili za konzervativno vrednost faktorja, saj je ob manjši 
vzletni masi letala lahko obremenitev višja. Faktorja, ki smo ju uporabili za izračun 
vertikalne in stranske sile upogiba, sta navedena v preglednici 3.6. Za izračun vertikalne in 
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stranske sile upogiba smo uporabili enačbi (2.9) in (2.10). Podatek o masi propelerja je 
naveden v preglednici 3.2.  
𝐹v = 5,5 kg ∙ 9,807
m
s2
∙ 7 = 377,6 N   
𝐹s = 5,5 kg ∙ 9,807
m
s2




3.2.4.1 Momenti zaradi sil 
Ker vertikalna in stranska sila upogiba delujeta na določeni ročici, je v gredi prisoten 
upogibni moment zaradi teh dveh sil. Na podlagi podatkov, navedenih v poglavjih 3.1.1.3, 
3.1.2, in 3.1.3, smo ocenili, da bo razdalja od težišča propelerja, kjer je prijemališče 
vertikalne in stranske sile, do kritične točke na gredi med 100 mm in 105 mm. Konzervativno 
smo se odločili za razdaljo L pri 105 mm. V enačbah za upogibni moment je dodan faktor 
varnosti fS, ki je prav tako določen s standardom ASTM F2245-12d in velja za vse kovinske 
materiale. Vrednost omenjenega faktorja je 1,5.  
𝑀v = 377,6 N ∙ 0,105 m ∙ 1,5 = 59,5 Nm   
𝑀s = 80,9 N ∙ 0,105 m ∙ 1,5 = 12,7 Nm   
 
 
3.2.4.2 Žiroskopski momenti 
Žiroskopski momenti so posledica hitrega vrtenja propelerja. Iz enačb (2.13) in (2.14) smo 
izračunali vrednosti žiroskopskih momentov Mod in Mna. Masni vztrajnostni moment 
propelerja je podatek proizvajalca, vrtilno hitrost ωx smo izračunali v poglavju 3.2.1, 
maksimalni kotni hitrosti okrog prečne in vertikalne osi pa sta določeni s standardom ASTM 
F2245-12d [33] in navedeni v preglednici 3.6. Prav tako je v enačbi ponovno dodan 
varnostni faktor za kovinske materiale, ki znaša 1,5. 






∙ 0,6 kgm2 ∙ 1,5 = 601,3 Nm   






∙ 0,6 kgm2 ∙ 1,5 = 240,5 Nm   
 
Navor na gredi, izračunan v poglavju 3.2.1, je maksimalni povprečni navor, ki se prenaša po 
gredi. Zaradi narave delovanja motorja z notranjim izgorevanjem so prisotni sunki navora 
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ob vsakem vžigu v cilindrih. Za zagotavljanje zadostne varnosti standard ASTM F2245-12d 
narekuje upoštevanje faktorja za batne motorje. V tem primeru je faktor za štiritaktni motor 
s štirimi cilindri f4c enak 2. Ponovno je uporabljen varnostni faktor za kovinske materiale.  




Na podlagi sil in momentov, ki obremenjujejo gred, smo morali izračunati napetosti, ki se 
pojavijo, in jih primerjati s tistimi, ki jih material lahko trajno prenaša. Gred je obremenjena 
večosno, kar pomeni pojav različnih napetosti. 
 
 
3.2.5.1 Natezne napetosti 
Kljub temu, da se poleg nateznih napetosti pojavljajo tudi tlačne napetosti, je smiselno 
upoštevati zgolj stanje, ki je za material najbolj neugodno. V tem primeru je seštevek 
nateznih napetosti večji od absolutne vrednosti tlačnih napetosti. Natezne napetosti se v gredi 
pojavljajo zaradi sile potiska in zaradi momentov obeh žiroskopskih učinkov. S pomočjo 
enačb (2.17), (2.18) in (2.19) izračunamo vrednosti posameznih napetosti in jih nato 












= 57,5 MPa   
𝜎sk = √(143,8 MPa)
2 + (57,5 MPa)2 + 4,5 MPa = 159,4 MPa   
 
 
3.2.5.2 Strižne in vzvojne napetosti 
Zaradi sil, ki delujejo prečno na gred, so v gredi prisotne strižne napetosti. Vzvojna napetost 
je prisotna zaradi delovanja navora motorja na gred. Strižne napetosti iz enačb (2.21) in 











= 0,18 MPa   
𝜏st = √(0,85 MPa)




= 84 MPa   
𝜏sk = 0,87 MPa + 84 MPa = 84,9 MPa  
 
 
3.2.5.3 Primerjalna napetost 
Za ustrezno interpretacijo napetostnega stanja v gredi smo uporabili Misesovo primerjalno 














3.2.5.4 Korekcija primerjalne napetosti 
Zaradi zahtev geometrije sta na gredi dva prehoda z večjega na manjši premer. Pri 
spremembah geometrije gredi po dolžini je potrebno upoštevati koncentracije napetosti 
zaradi geometrije. Iz grafov v delu Madduxa in sodelavcev [34] smo na podlagi geometrije 
gredi določili koeficient koncentracije napetosti za natezne napetosti. Za faktor koncentracije 
strižnih in vzvojnih napetosti smo uporabili grafe v delu Pilkeya in sodelavcev [35], kjer je 
za votle gredi faktor definiran na podlagi razmerja s faktorjem za polne gredi. V obeh 
primerih smo zaradi specifičnosti oblike gredi izbrali konservativni pristop in ustrezno 
prilagodili določitev faktorjev. Oba faktorja sta navedena v preglednici 3.7. 
 
Preglednica 3.7: Koeficienti koncentracij napetosti 
Parameter Oznaka Vrednost 
Koeficient koncentracije nateznih napetosti Kn 1,73 
Koeficient koncentracije vzvojnih napetosti Kt 1,38 
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Z znanima faktorjema koncentracij napetosti smo ponovili izračun primerjalne napetosti po 




√2 ∙ (𝜎sk ∙ 𝐾n)





√2 ∙ (159,4 MPa ∙ 1,73)2 + 6 ∙ (84,9 MPa ∙ 1,38)2 = 342,3 MPa   
 
 
Iz dobljenih rezultatov je razvidno, da je Misesova primerjalna napetost manjša od napetosti 
trajne dinamične trdnosti materiala 42CrMo4. To pomeni, da je kljub geometriji gred 
sposobna trajno vzdržati najzahtevnejše obratovalne pogoje.  
 
 
3.2.6 Končna zasnova gredi 
Ob upoštevanju izračunov in geometrijskih omejitev smo s pomočjo programa za 3D 
modeliranje zasnovali gred, ki je ustrezala vsem pogojem. Projekcija 3D modela gredi, ki 
smo ga uporabili za izdelavo, je prikazana na sliki 3.4. Delavniška risba gredi, ki smo jo 




Slika 3.5: Izdelana gred s površinsko obdelavo 
 
Gred smo zaradi podaljšanja življenjske dobe in izboljšane zaščite površinsko obdelali s 
postopkom pasivacije. Pasivacija na površini ustvari tanko plast, ki nastane kot posledica 
Metodologija raziskave 
41 
reakcije z osnovnim materialom in korozijsko zaščiti obdelovanca. Čeprav je gred iz 
nerjavečega jekla, je površinska obdelava dobrodošla za dodatno zaščito površine. Zaradi 
kompleksnosti gredi je strošek izdelave visok, torej je površinska obdelava in s tem 




3.3 Priprava gredi 
Gred je bila zasnovana za možnost namestitve primernih merilnih naprav na osrednji del. 
Zaradi izbire metode meritev je bilo potrebno na gred namestiti uporovni merilni listič, in 
sicer tip lističa s polnim Wheatstonovim mostičkom. Ta tip merilnega lističa smo izbrali, ker 
omogoča meritev zgolj torzijske deformacije, ostale obremenitve pa se zaradi simetričnosti 
uporov na merilnem lističu izničijo. Če bi torej gred obremenili na nateg ali tlak v smeri osi 
rotacije, se odziv merilnega sistema ne bi spremenil. Enako velja za upogibne obremenitve. 
Uporovni merilni listič 3/350 VY43 proizvajalca HBM (Nemčija) ima upornost 350 Ω, kar 
je bila zahteva merilne opreme, opisane v poglavju 3.4.1. 
 
 
3.3.1 Priprava površine gredi 
Preden smo na gred namestili merilni listič, je bilo potrebno pripraviti površino gredi. Začeli 
smo z grobim čiščenjem površine, ki smo ga izvedli z brusnim papirjem zrnatosti 1200. 
Brusili smo z nežnim pritiskom in naključnimi gibi na površino gredi. Površino smo redno 
vizualno preverjali in ocenjevali stanje. Zbrusili smo območje, veliko večje od dimenzij 
merilnega lističa, saj smo morali pustiti dovolj prostora za lažje pozicioniranje in namestitev. 





Slika 3.6: Neočiščena gred po koncu brušenja 
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Po uspešnem brušenju, je bilo površino potrebno temeljito očistiti. Proizvajalec merilnega 
lističa kot čistilo svetuje uporabo mešanice 50 % acetona in 50 % izopropanola. Na čiste 
gaze smo nanesli manjšo količino čistila in nato z zveznim gibom v eni smeri očistili 
površino. Postopek smo ponovili večkrat, dokler na gazah nismo več zaznali sledi umazanije 
ali mastnih delcev. Zelo pomembno je bilo, da smo za vsako čiščenje uporabili novo gazo, 
saj bi v primeru ponovne uporabe iste gaze nečistoče odlagali nazaj na površino gredi. Ko je 
bila površina čista, smo počakali nekaj minut, da je čistilo zagotovo izhlapelo s površine. Na 
sliki 3.6 je prikazana gred pred čiščenjem. Razvidno je, da smo gred zbrusili do osnovnega 
materiala in primerne hrapavosti.  
 
 
3.3.2 Namestitev uporovnega merilnega lističa  
Uporovni merilni listič smo morali na čisto površino pravilno namestiti. Proizvajalec 
merilnega sistema v navodilih podaja, kakšen predznak ima signal glede na orientacijo 
uporovnega merilnega lističa. Glede na možnost procesiranja signala v merilnem sistemu 
orientacija uporovnega merilnega lističa ni bila pomembna. Za orientacijo merilnega lističa 
smo se odločili glede na pozicijo ostalih komponent merilnega sistema. Uporovni merilni 
lističi imajo za namen lažjega orientiranja na robovih oznake, ki pomagajo pri poravnavi osi 
lističa na izbrano os merjenca. V našem primeru smo uporabili oznako, ki je na sredini 
stranice bližje kontaktom in enako oznako na nasprotni stranici.  
 
Z uporovnim merilnim lističem je potrebno ravnati skrajno previdno, saj gre za zelo tanko 
folijo, na katero so naparjeni vodniki in upori. Kakršnakoli deformacija ali nečistoča na 
površini bi lahko pomenila manjšo natančnost meritev. Merilni listič smo s posebno pinceto, 
prikazano na sliki 3.7, vzeli iz zaščitne embalaže in ga previdno položili na površino, ki smo 
jo pred tem temeljito očistili in razmastili. Za čiščenje manipulacijske površine smo uporabili 
enako mešanico kot za čiščenje gredi. Listič smo nato prelepili z lepilnim trakom, katerega 




Slika 3.7: Uporovni merilni listič in pinceta 
 
Sledila je priprava pred prenosom merilnega lističa z manipulacijske površine na gred. Za 
natančno pozicioniranje smo morali na gredi določiti referenčne linije, s katerimi smo lažje 
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postavili uporovni merilni listič v pravilni položaj. Referenčne linije smo narisali s pomočjo 
traka papirja, ki smo ga ovili okrog osi tako, da se je ravni rob poravnal, nato pa z alkoholnim 
pisalom narisali linije ob poravnanem robu traka papirja. Ko smo trak papirja odstranili, sta 
ostali dve razločni liniji približno na sredini osrednega dela gredi. Med tem postopkom smo 
morali posebej paziti, da na gred nismo nanesli nečistoč, saj bi v nasprotnem primeru morali 
gred znova čistiti.  
 
Z jasno razvidnimi referenčnimi linijami je bila površina na gredi pripravljena na prenos 
uporovnega merilnega lističa nanjo. Lepilni trak skupaj z uporovnim merilnim lističem smo 
previdno odstranili z manipulacijske površine in pri tem pazili, da na površino uporovnega 
merilnega lističa nismo nanesli nečistoč. Lepilni trak smo trdno prijeli na obeh koncih in prej 
omenjeni oznaki na sredinah robov uporovnega merilnega lističa poravnali z referenčnimi 
linijami na gredi. Lepilni trak smo nato čvrsto pritisnili ob površino, skupaj z uporovnim 
merilnim lističem. Preverili smo ustreznost pozicije oznak in referenčnih linij, kot je 
razvidno iz slike 3.8. 
 
Z vizualno kontrolo smo potrdili, da je uporovni merilni listič pravilno poravnan glede na 
oznake na gredi. Nato je sledila priprava na lepljenje uporovnega merilnega lističa na 
površino gredi. Pripravili smo lepilo proizvajalca HBM na osnovi etil cianoakrilata. Preden 
smo nanesli lepilo, smo lepilni trak z uporovnim merilnim lističem odlepili na strani 
kontaktov uporovnega merilnega lističa in ga zavihali tako, da je bil celoten uporovni merilni 
listič odmaknjen od površine. Na površino pod uporovnim merilnim lističem smo nanesli 
debelo linijo omenjenega lepila in nato z naglim zveznim gibom postopoma pritisnili lepilni 
trak skupaj z uporovnim merilnim lističem na površino in krepko držali eno minuto. Obenem 
smo s krožnimi gibi prsta navzven potisnili morebiten višek lepila pod uporovnim merilnim 
lističem. Po pretečeni minuti smo vizualno ocenili uspešnost lepljenja. Na sliki 3.9 so 








Slika 3.9: Uporovni merilni listič na gredi po lepljenju 
 
Po uspešnem lepljenju uporovnega merilnega lističa smo nadaljevali z namestitvijo 
vodnikov na kontakte. Uporovni merilni listič s polnim Wheatstonovim mostičkom ima 5 
kontaktov. Po navodilih proizvajalca merilnega sistema, ki smo ga uporabili skupaj z 
uporovnim merilnim lističem in je opisan v poglavju 3.4.1, smo na kontakte lističa spajkali 
pet od šestih vodnikov. Po uspešnem spajkanju vodnikov na uporovni merilni listič smo 
morali kontakte in celoten uporovni merilni listič dodatno zaščititi. V ta namen smo uporabili 
aluminijasto folijo proizvajalca HBM (Nemčija) ABM75 debeline 0,05 mm. Folija ima na 
spodnji strani samolepilni sloj debeline 3 mm iz smoli podobnega materiala, ki ga zelo 
enostavno oblikujemo. Lepilna komponenta prepreči dostop zraka in nečistoč do merilnega 
lističa in dodatno zaščiti uporovni merilni listič in kontakte tudi pred mehanskimi 
poškodbami. Odrezali smo primerno velikost zaščitne folije, postavili folijo čez uporovni 
merilni listič tako, da je prekrila celoten uporovni merilni listič in kontakte, ter s prsti 
pritisnili folijo ob gred. Prepričali smo se, da je kos folije zajel celoten obseg uporovnega 
merilnega lističa in kontakte. 
 
 
3.4 Statični preizkus 
Ker smo načrtovali preizkušanje letala z novo komponento v pogonskem sklopu, smo morali 
izvesti preizkus največje obremenitve gredi na tleh. Poleg preizkusa trdnosti je bil namen 
preizkusa na tleh tudi kalibracija merilnika navora na gredi. Obremenitve so morale ustrezati 
tistim, ki smo jih izračunali v postopku preračuna gredi. Morali smo zasnovati 
preizkuševališče, ki je omogočalo simuliranje vseh obremenitev v letu. Zaradi zagotavljanja 
sledljivosti in preglednosti nad aktivnostmi v podjetju smo morali pripraviti načrt za izvedbo 
preizkusa na tleh. Načrt je moral vsebovati izračune iz poglavja 3.2, pojasnilo izbire 
obratovalnih pogojev in faktorjev, postavitev preizkusa, izračun sil za simulacijo 
obratovalnih pogojev na gredi in seznam primerov, ki smo jih testirali. V preglednici 3.8 so 
navedene obremenitve, ki smo jih izračunali v poglavju 3.2 in predstavljajo največje 
vrednosti, ki smo jih morali doseči med preizkusom na tleh. V nadaljevanju tega poglavja je 
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predstavljena večina vsebine, ki smo jo vključili v načrt izvedbe preizkusa na tleh. Preizkus 
smo morali v celoti zasnovati teoretično, v praksi pa prilagoditi ali spremeniti postavitev 
tako, da je praktično najbolj ustrezala pogojem iz načrta preizkusa. Pred pričetkom izvedbe 
preizkusa sta načrt pregledala izkušen inženir za strukturne preizkuse in glavni inženir. Oba 
sta podala komentarje, na podlagi katerih so bile izvedene spremembe načrta. Po primernih 
spremembah načrta sta ga odobrila s podpisom.  
 
Preglednica 3.8: Seznam obremenitev za preizkus na tleh 
Parameter Oznaka vpetja Maksimalna vrednost 
Navor M1, M2 702,3 Nm 
Vertikalna sila V 377,6 N 
Stranska sila S 80,9 N 
Sila potiska T 2000 N 
 
 
3.4.1 Merilna oprema 
Za meritev navora na gredi smo potrebovali sistem, ki omogoča brezžično oddajanje signala 
o navoru na hitro rotirajoči gredi. Čeprav smo najprej izvedli statični preizkus, smo tudi 
tokrat uporabili sistem za merjenje navora v letu zaradi preverjanja funkcionalnosti in 
kalibracije za kasnejši preizkus v dejanskem letu. V podjetju smo imeli na voljo sistem 
WISER Model 4000 proizvajalca TECAT (ZDA). Gre za sistem, ki opcijsko omogoča 
meritve pospeškov v vseh treh oseh, tlaka, temperature in zunanjega senzorja. Sistem lahko 
razdelimo na dva glavna dela: brezžični in bazni del. Brezžični del vsebuje vse komponente 
sistema, ki so pritrjene na merjencu, v našem primeru gred. Brezžični del sistema vsebuje 
uporovni merilni listič, brezžično enoto, ki je prikazana na sliki 3.3 in vodnike za povezavo 
vseh komponent. Bazni del sistema vključuje vse komponente na strani sprejemnika, ki jih 
potrebujemo za zajem, beleženje podatkov in konfiguracijo sistema. Ta del vsebuje bazno 
enoto, anteno, napajanje za bazno enoto in računalnik oz. drug sistem za zajem podatkov. 
Ko so vse komponente povezane, se s programsko opremo istega proizvajalca dostopa v 
bazno enoto, kjer je mogoče spreminjati nastavitve sistema v realnem času. Sistem torej 
lahko spremljamo in opazujemo vpliv posamezne nastavitve na odziv senzorjev.  
 
Zajem in prenos podatkov je bilo mogoče izvesti preko programske opreme WISER Data 
Viewer istega proizvajalca, ki podatke zapisuje v datoteko formata CSV. Tak način 
zajemanja podatkov je sicer izvedljiv, vendar manj praktičen z vidika sinhronizacije 
podatkov ter kasnejše obdelave in analize. Sistem omogoča oddajanje analognih signalov na 
štirih kanalih v območju 0–5 V enosmerne napetosti. Prednastavljeni so signali za pospeške 
v vseh treh smereh in za zunanji senzor – v našem primeru uporovni merilni listič. V podjetju 
smo imeli na voljo programsko in merilno opremo podjetja Dewesoft (Slovenija), ki 
omogoča izredno fleksibilen in uporabniku prijazen zajem podatkov in nadaljnjo obdelavo. 
Odločili smo se za integracijo sistema Wiser Model 4000 v modul Dewesoft Sirius HD STG, 
ki omogoča zajemanje analognih signalov na 16 kanalih. Preko prenosnega računalnika smo 
lahko s pomočjo programske opreme Dewesoft X3 dostopali do ojačevalca analognih 
signalov in signale prilagodili. Programska oprema omogoča implementacijo velikega 
števila funkcij. Za obdelavo signalov smo uporabili statistične in matematične funkcije. V 
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našem primeru smo morali definirati, kakšno vrednost navora predstavlja določena vrednost 
napetosti analognega signala zunanjega senzorja. 
 
Za meritve sil smo uporabili dva različna tipa silomerov. Silomer Z6FC3 proizvajalca HBM 
(Nemčija) ima merilni razpon od 0 do 5 kN in je prikazan na sliki 3.10. Ker so bili v podjetju 
na voljo samo trije takšni silomeri, smo uporabili tudi en silomer tipa U9B istega 
proizvajalca, ki dopušča meritve sile do 10 kN. Vsi omenjeni silomeri so bili kalibrirani in 
so imeli certifikat o kalibraciji. Izvedba obeh tipov silomerov je podobna. Signal se prenaša 
preko vodnika na D-SUB9 priključek, ki je kompatibilen z vhodi na modulu za pretvorbo 
analognih signalov Dewesoft Sirius HD STG. Priključki na vseh silomerih imajo vgrajen 
čip, ki podatke o silomeru samodejno posreduje modulu za pretvorbo analognega signala, ta 
pa naprej v programsko okolje Dewesoft. To je pomenilo, da smo za nastavljanje in 
konfiguracijo merilnih naprav potrebovali bistveno manj časa, kot bi ju sicer.  
 
Za meritev navora je bil uporabljen tudi merilnik D-2268 proizvajalca Lorenz (Nemčija). 
Merilnik omogoča meritev navora do 1000 Nm z natančnostjo 0,05 %. Merilnik je bil 
kalibriran s strani proizvajalca. Sestavljen je iz dveh prirobnic, na katerih luknje in skoznje 
navojne izvrtine. V osrednjem delu je element, na katerem je pritrjen polni Wheatstonov 
mostiček upornosti 2000 Ω. Vzbujevalna napetost je lahko v razponu od 2 V do 12 V. 
Uporabljeni merilnik je imel omejitev s silo 2800 N v aksialni smeri in 1200 N v prečni 
smeri. Standardni temperaturni razpon je od –5 °C do +45 °C. Električna povezava je 
izvedena preko vodnika s 7 kontakti serije 712. Zaradi združljivosti z analognim 
ojačevalnikom Dewesoft Sirius HD STG smo morali prilagoditi drugi konec vodnika na 




Slika 3.10: Silomer HBM Z6FC3 





Preglednica 3.9: Seznam opreme za preizkus na tleh 
Oprema Oznaka Število 
Silomer HBM Z6FC3 4,9 kN 3 
Silomer HBM U9B 10 kN 1 
Merilnik navora Lorenz D-2268 1000 Nm 1 
Brezžični merilnik navora TECAT WISER 4000 1 
Analogni ojačevalnik Dewesoft Sirius HD STG 2016 1 
Prenosni računalnik / 1 
Dodatni zaslon / 1 
 
 
Postavitev merilnih naprav in povezavo na analogni pretvornik smo izvedli, kot je prikazano 
na sliki 3.11. Skupno smo torej uporabili 4 silomere, ki so bili povezani neposredno na vpetja 
in jeklene vrvi, te pa na vitle za obremenjevanje, kot je opisano v nadaljevanju. Analogni 
pretvornik je omogočal sinhronizacijo vseh signalov in razmerja med njimi. Termopar smo 
uporabili za meritev temperature, vendar nismo pričakovali, da bi ta imela velik vpliv. 
Prostor za preizkuse je bil zelo velik, torej se je temperatura spreminjala zelo počasi ali pa 




Slika 3.11: Shema merilnega sistema 
 
Analogni ojačevalnik je bil s prenosnim računalnikom povezan preko USB povezave. 
Programska oprema Dewesoft je omogočala vizualni prikaz meritev v realnem času, kar je 
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pri preizkusih strukturnih komponent za zrakoplove obvezno zaradi stalnega nadzora nad 
meritvijo. Dodatni zaslon je omogočal boljši pregled nad trenutnim stanjem med preizkusom 
in vizualni prikaz za ostale udeležence pri preizkusu. Zaradi ročnih vitlov je moralo pri 




3.4.2 Postavitev preizkusa 
3.4.2.1 Načrt postavitve 
V podjetju smo imeli na voljo poseben prostor, zasnovan prav za namen izvajanja statičnih 
preizkusov na tleh. Glede na to, da smo morali preizkus najprej zasnovati teoretično in 
pripraviti načrt, kako bodo meritve potekale, smo začeli z določitvijo, s kako velikimi silami 
naj bi bila gred obremenjena in v kateri smeri morajo sile delovati. Glede na izračune in 
predpostavke smo določili, da je gred obremenjena na moment okrog rotacijske osi ter na 




Slika 3.12: Skica teoretične postavitve – pogled od spredaj 
 
Na slikah 3.12 in 3.13 je predstavljena teoretična postavitev preizkuševališča z vpetji in 
razporeditev merilnikov oz. silomerov. Poleg razporeditve obremenitev z njihovimi smermi 
in velikostmi smo morali natančno določiti potek vsake izmed meritev. Glede na vrednost 
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faktorja varnosti fS smo določili inkremente povečevanja obremenitev na gred. V letalstvu 
se inkrementi določajo glede na varnostni faktor materiala, ki ima za kovine vrednost 1,5, 
za kompozitne materiale pa znaša 2,15. 
 
Pri obremenitvi gredi z navorom smo morali upoštevati več dejavnikov. Najpomembnejša 
omejitev je bila največja dovoljena prečna sila glede na gred, saj je bila gred togo vpeta 
skupaj z merilnikom Lorenz D-2268, katerega prečna obremenitev s silo ni smela presegati 
1200 N. Ta omejitev ni veljala za vsako posamezno silo, ki je delovala prečno na merilnik, 
temveč za rezultanto sil. Za obremenitev z navorom smo potrebovali dve simetrični, 
nasprotno usmerjeni sili, ki sta imeli prijemališče na koncih plošče za obremenitev z 
navorom. Razdalja prijemališča oz. vpetja od središča je znašala 350 mm, kot je razvidno na 
sliki 3.12. Prva možnost je bila, da bi uporabili dva ločena sistema za obremenitev z 
navorom. Vključevala bi dve zanki, po eno za vsako vpetje na plošči, ki sta na sliki 3.12 




Slika 3.13: Skica teoretične postavitve – pogled od strani 
 
Glede na omejitev prečne sile smo morali zaradi varnosti v obzir vzeti možno hipno 
popustitev katere izmed sil. V primeru, da bi pri maksimalni sočasni obremenitvi vseh 
omenjenih sil popustila obremenitev na vpetju M2, bi to pomenilo obremenitev 1377 N samo 
v vertikalni smeri. Če bi dodali komponento stranske sile na vpetju S, to pomeni še večjo 
rezultanto sile, kar je bistveno več od omejitve 1200 N. Zato smo se v podjetju odločili, da 
obremenitev na vpetjih M1 in M2 izvedemo z eno zanko, ki ju medsebojno povezuje. V praksi 
to pomeni, da bi se ob morebitni popustitvi enega izmed vpetij to odrazilo tudi na drugem 
vpetju kot simetrično zmanjšanje obremenitve. Tak način obremenitve je sicer pomenil 
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nekoliko manj fleksibilnosti z vidika določanja točne obremenitve za vsako vpetje, vendar 
smo lahko pričakovali simetrično obremenjevanje zaradi izvedbe z eno zanko.  
 
Slika 3.13 prikazuje postavitev in vpetje sile potiska T. Vpetje T je bilo izvedeno na očesnem 
vijaku v sredini plošče za obremenitev z navorom. Merilnik Lorenz D-2268 smo kot prvega 
pritrdili na konstrukcijo. Ker sta prirobnici merilnika in gredi različni, smo morali zasnovati 
tudi prirobnico, ki je omogočala kompatibilnost merilnika in gredi. Na strani merilnika je 
bila prirobnica na navojne luknje pritrjena z osmimi vijaki M12, gred pa na vmesno 
prirobnico s šestimi vijaki M8. Na sliki 3.13 je prav tako vidna približna lokacija 
nameščenega merilnega lističa. Na koncu merilnega sestava je bila plošča za obremenitev z 
navorom, pritrjena s šestimi vijaki M8. 
 
 
3.4.2.2 Izvedba postavitve preizkusa 
Z ustreznim načrtom postavitve in izvedbe preizkusa na tleh smo lahko začeli s 
postavljanjem preizkuševališča. Prostor za preizkuse je v dolžino meril 15 m, v širino pa 
4 m. V prostoru za testiranje so bile v tla implementirane t. i. proge, kamor smo lahko 
pričvrstili vse elemente z uporabo sider. Sidra so bila sestavljena iz treh elementov. Prvi 
element je bila navojna palica, na koncu katere je bila prečka za nased v progo. Drugi 
element je bila železna ploščica z luknjo skoznjo v sredini. Ploščico smo namestili na 
navojno steblo, jo plosko položili na tla in jo privijačili s tretjim elementom – matico. Vsi 
konstrukcijski elementi ali dodatna oprema v prostoru za testiranje so bili prilagojeni za 
pričvrstitev na omenjeni način. Najprej smo morali pripraviti vpetje merilnega sestava na 
fiksno konstrukcijo. V podjetju smo imeli na voljo manjšo večnamensko konstrukcijo, na 
katero smo zavarili dva kotna profila dimenzij 80 mm x 80 mm x 8 mm dolžine 365 mm in 
ploščo dimenzij 200 mm x 200 mm x 10 mm, ki smo jo izrezali z uporabo AVC, kot tudi 8 
lukenj premera 12 mm za pritrditev prirobnice merilnika Lorenz D-2268. Ploščo smo najprej 
zavarili na oba kotna profila in povrtali luknje za namestitev prirobnice. Na sliki 3.14 je 
prikazana namestitev vpetja za merilni sestav. Za varjenje smo uporabili tehnologijo varjenja 
po postopku MAG. 
 
S pripravljeno konstrukcijo in osnovo za togo vpetje smo lahko začeli s sestavljanjem 
merilnega sestava. Najprej smo na ploščo pritrdili merilnik Lorenz D-2268, nato pa vmesno 
prirobnico. Na prirobnico smo, preden smo jo pritrdili na merilnik, morali namestiti vijake 
za pritrditev gredi. Nato je sledila pritrditev gredi na omenjene vijake. Zaradi geometrije 
prirobnice gredi na eni strani smo morali med prirobnico in ploščo za obremenitev z 
navorom dodati tanko pločevino za premostitev roba na prirobnici gredi. Na koncu je sledila 
plošča za obremenitev z navorom, na sredino katere smo že vnaprej privijačili očesni vijak. 
Slika 3.15 prikazuje merilni sestav, pritrjen na konstrukcijo. Nad malo konstrukcijo, na 
katero smo pritrdili merilni sestav, smo nato postavili večjo konstrukcijo, sestavljeno iz 
standardnih I profilov večjih dimenzij. Večja konstrukcija je služila kot sidrišče za škripce, 
preko katerih smo napeljali jeklene vrvi za obremenitve v vertikalni smeri. Za vse 





Slika 3.14: Vpetje za merilni sestav: a) pogled spredaj, b) pogled zadaj 
 
Kot je prikazano na sliki 3.12, smo za obremenitev gredi z momentom morali izvesti zanko 
ene jeklene vrvi za obe vpetji. Ta sistem za obremenjevanje z navorom smo razdelili na dve 
polovici. Na prvi oz. levi polovici smo iz vpetja M1 jekleno vrv napeljali preko zgornjega 
škripca na veliki konstrukciji. Za namestitev zgornjega škripca smo si pomagali z 
bremenskimi pasovi, ki smo jih povezali v zanko in na koncu spojili s škopcem, na katerega 
smo pritrdili škripec. Škripec oz. bremenske pasove smo lateralno postavili tako, da so bili 








Jekleno vrv smo nato napeljali skozi škripec na tleh in nato skozi škripec, ki je bil 
obremenjen s silo F1, prikazano na slikah 3.12 in 3.16 (desno). Oba škripca smo na tla 
pritrdili s sidri. Na drugi oz. desni polovici smo iz vpetja M2 jekleno vrv napeljali vertikalno 
navzdol skozi škripec, ki je jekleno vrv preusmeril do škripca, ki je bil postavljen simetrično 
glede na škripec leve polovice (simetrična postavitev škripcev na sliki 3.16 desno). Preko 
tega škripca je bila jeklena vrv prav tako speljana do škripca za obremenjevanje s silo F1, ki 




Slika 3.16: Postavitev za obremenjevanje z navorom 
 
Naslednja je bila na vrsti vertikalna sila. Enako, kot smo storili z obremenitvijo na vpetju 
M1, smo tudi vertikalno obremenitev izvedli preko škripca, nameščenega na veliko 
konstrukcijo. Vpetje vertikalne sile je bilo, kot je prikazano na slikah 3.12 in 3.17 (levo), v 
točki V. Ker obremenitve ni bilo mogoče vpeti neposredno na gred, smo na konec merilnega 
sestava namestili očesni vijak, prikazan na sliki 3.15. Jekleno vrv smo s škripca na veliki 
konstrukciji napeljali na tla in vstran, saj smo sredino prostora že zasedli z napeljavo za 
obremenjevanje z momentom. Na sliki 3.17 (desno) je prikazana napeljava z zgornjega 
škripca na veliki konstrukciji na tla do spodnjega škripca in mesta, kjer smo napeljavo 
obremenili s silo F2.  
 
Za simulacijo sile potiska smo morali obremenitev ustvariti v osi gredi. To je pomenilo, da 
je bilo potrebno jeklene vrvi pritrditi tako, da so ob obremenitvi vsaj približno sovpadale z 
osjo gredi. Pomagali smo si z manjšo konstrukcijo, ki se jo v podjetju sicer uporablja za 
vpetje trupa letala in je deloma prikazana na sliki 3.18. Na konstrukcijo smo z bremenskimi 
pasovi in s škopci pritrdili škripec, ki se je ob obremenitvi postavil v pravi položaj. Jekleno 
vrv smo nato napeljali do škripca na tleh, ki jo je preusmeril do tretjega škripca, ki je bil 
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povezan z vitlom in je obremenjeval jekleno vrv s silo F4. Napeljava od vpetja T do 









Slika 3.18: Simulacija sile potiska 
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Zaradi zelo velike togosti merilnega sestava smo morali zagotoviti zelo majhne pomike 
jeklenih vrvi pri visokih obremenitvah. Ko je bil sistem jeklenih vrvi pod obremenitvijo, je 
bil zaradi zelo majhne elastičnosti sistema vsak premik odražen s precejšnjim povečanjem 
sile. Obremenitve smo izvajali preko ročnih vitlov, ki smo jih pritrdili na tla z namenskimi 
sidri, kot je opisano zgoraj. Zaradi potrebe po majhnih premikih ob velikih obremenitvah 
smo morali povečati razmerje med pomikom vitla in pomikom jeklenih vrvi, ki so bile 
neposredno pritrjene na vpetja.  
 
Za obremenjevanje z navorom oz. preko vpetij M1 in M2 s silo F1 smo s škripci pred vitlom 
izvedli razmerje 8 : 1. Pri preizkusu je to pomenilo, da se je škripec, obremenjen s silo F1, 
ob premiku vitla za 1 m, premaknil za 125 mm. Obenem je to pomenilo, da smo na isti točki 
lahko ustvarili 8-krat večjo silo, vendar v našem primeru to ni igralo pomembne vloge, saj 
sila, potrebna za obremenitev z navorom, ni bila visoka. Za vertikalno silo in simulacijo 
potiska smo uporabili zelo podobno izvedbo, razlikovala se je le v razmerju pomika, ki je 
bil v obeh primerih 4 : 1. Na sliki 3.19 je prikazana postavitev ročnih vitlov in razmerja na 




Slika 3.19: Razporeditev ročnih vitlov 
 
Število vitlov je bilo glede na število zahtevanih sil minimalno. Načeloma je veljalo, da je 
za upravljanje enega vitla potrebna ena oseba, kar je povečalo število oseb, potrebnih za 
uspešno izvedbo statičnega preizkusa.  
 
Za obremenitev s stransko silo zaradi zelo majhne vrednosti maksimalne sile nismo uporabili 
jeklenih vrvi, vitla in silomera. Zato smo se odločili za obremenitev s konstantno silo s 
pomočjo 10 kg uteži preko vrvi in škripca. Kadar sile nismo potrebovali, smo utež podložili, 
da ni prosto visela. Na sliki 3.20 so vidna vsa vpetja jeklenih vrvi, kot tudi vpetje stranske 
sile, izvedeno z vrvjo. S končano postavitvijo vseh jeklenih vrvi, škripcev in vitlov smo 




Slika 3.20: Merilna postavitev 
 
 
3.4.2.3 Izvedba preizkusa 
Tako kot postavitev preizkusa je bila tudi izvedba načrtovana po segmentih. Skupno je bil 
preizkus sestavljen iz desetih posameznih preizkusov. Najprej smo gred obremenili zgolj z 
navorom, kasneje pa smo postopoma dodajali ostale obremenitve. V preglednici 3.10 so 
navedene sile na vpetju, potrebne za dosego izračunanih obremenitev. Sile na vpetjih M1 in 
M2 so bile izračunane na podlagi maksimalnega izračunanega navora. Na podlagi podane 
tabele smo pripravili matriko, ki smo jo vnesli v programsko okolje Dewesoft. Na podlagi 
matrike je program prikazal, ali je sila glede na trenutni faktor obremenitve dovolj visoka. 
Če je sila zadoščala kriteriju, se je na semaforju v programskem okolju krog obarval zeleno. 
Za obremenitev z navorom je imel najvišji faktor vrednost 1,5, kot znaša varnostni faktor za 
kovinske materiale. Za simulacijo sile potiska na vpetju T, vertikalne sile na vpetju V in 
stranske sile na vpetju S varnostni faktor za kovinske materiale ni bil upoštevan, saj se ga 
dodaja šele v izračunu za momente na podlagi omenjenih sil. Za vrednosti faktorja 
obremenitve nad 1 so imele navedene sile konstantne vrednosti.  
 
Preizkus smo začeli z obremenjevanjem do faktorja 0,2. Ko so v programskem okolju 
Dewesoft na semaforjih zasvetile zelene luči za vse obremenitve, smo nadaljevali do faktorja 
0,4 in tako naprej do faktorja 1, pri katerem smo prenehali dodatno obremenjevati na vpetjih 
T, V in S, še naprej pa smo gred dodatno obremenjevali na navor. Med obremenjevanjem 
nad faktorjem 1 smo pri vsakem inkrementu pregledali merilni sestav in oprezali za 
morebitnimi deformacijami ali razpokami. Pri zniževanju so bili inkrementi faktorja večji, 
saj je zniževanje obremenitev bistveno manj kritično kot povečevanje. 
Metodologija raziskave 
56 




Ciljna sila na vpetju [N] 
M1 M2 T V S 
0 0 0 0 0 0 
0,2 133,8 133,8 300 75,5 16,2 
0,4 267,5 267,5 600 151 32,4 
0,6 401,3 401,3 900 226,6 48,5 
0,8 535,1 535,1 1200 302,1 64,7 
1 668,9 668,9 1500 377,6 80,9 
1,2 802,6 802,6 1500 377,6 80,9 
1,4 936,4 936,4 1500 377,6 80,9 
1,5 1003,3 1003,3 1500 377,6 80,9 
1,3 869,5 869,5 1500 377,6 80,9 
1 668,9 668,9 1500 377,6 80,9 
0,7 468,2 468,2 1050 264,3 56,6 
0,3 200,7 200,7 450 113,3 24,3 
0 0 0 0 0 0 
 
 
Poleg preizkusa trdnosti, smo izvedli tudi preizkus vpliva prečne sile in sile potiska na odziv 
merilnega sistema. Pri tem preizkusu je bil potek nekoliko drugačen. Najprej smo gred 
obremenili na navor do približno 350 Nm, potem pa smo po inkrementih povečevali vrednost 
obremenitve prečne sile. Za prečno silo smo uporabili vertikalno obremenitev na vpetju V. 
Obremenjevali smo do sile približno 400 N.  
 
Na enak način smo opravili preizkus vpliva sile potiska. Obremenitev z navorom je bila prav 
tako 350 Nm, simulirano silo potiska na vpetju T pa smo povečali do 2200 N. Čeprav smo 
predhodno predpostavili silo potiska 1500 N, smo se odločili za preizkus pri višji sili, ker v 
podjetju izdelujejo letala v več konfiguracijah, pri katerih so uporabljene različne 
kombinacije motorjev in propelerjev. V nekaterih primerih je potisk večji od 1500 N, zato 
smo želeli dokazati, da tudi pri višji sili potiska ta ne bi imela vpliva na meritev navora na 
propelerski gredi.  
 
 
3.5 Preizkus statičnega potiska 
Statični potisk letala oz. kombinacije motorja in propelerja ne poda potiska, ki ga v letu 
doseže letalo, a lahko na podlagi primerjave vrednosti statičnega potiska pri različnih 
nastavnih kotih krakov propelerja ocenimo, kako bi propeler funkcioniral v letu. Višja 
vrednost statičnega potiska bi načeloma pomenila, da letalo ne bi zmoglo visokih hitrosti. 
Pri večjih kotih krakov propelerja lahko ta doseže nižjo vrednost statičnega potiska, a je zato 
zmožen doseči višjo hitrost v zračni masi. Pred preizkusom statičnega potiska smo morali 
sestav propelerja balansirati. V podjetju se pred namestitvijo propelerja na letalo izvede 
statično balansiranje sestava propelerja, saj to bistveno olajša nadaljnje dinamično 
balansiranje propelerja.  
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3.5.1 Statično balansiranje 
V podjetju smo imeli za statično balansiranje na voljo pripravo, ki ima uležajeno prirobnico, 
identično tisti, ki se uporablja na gredeh motorjev Rotax (Avstrija). Stojalo oz. priprava za 
statično balansiranje je prikazana na sliki 3.21 a). Na prirobnico smo privijačili sestav 
propelerja. Sestav je vseboval vse komponente, ki so bile predvidene za preizkus v letu: 
krake propelerja, dve polovici glave propelerja, podlogo pokrova propelerja, pokrov 
propelerja ter vse pripadajoče vijake in matice. Na sestav propelerja smo zato namestili tudi 
propelersko gred z vsemi komponentami merilnega sistema. Merilni sistem je vseboval 
pripravo za namestitev komponent na gred, brezžični modul, kabelske vezice za pritrditev 




Slika 3.21: Statično balansiranje: a) celoten sestav na stojalu; b) nameščene uteži 
 
Statično balansiranje smo začeli z ugotavljanjem lege težišča celotnega sestava. Propeler, 
nameščen na stojalu, smo pustili, da je samostojno prešel v ravnotežno lego. To je pomenilo, 
da je težišče neposredno pod osjo rotacije. Nato smo na nasprotno lego od težišča začeli 
dodajati uteži. Uteži smo s kosom lepilnega traka pritrdili na spodnjo stran podloge pokrova 
propelerja in s poizkušanjem ugotavljali ustreznost mase in pozicije. Za uteži smo uporabili 
vijak, podložke in matico, saj je bila to za konkretno aplikacijo najbolj preprosta in cenovno 
ugodna rešitev. Zadovoljiv rezultat statičnega balansiranja je bilo mirovanje ali zelo počasno 
vrtenje propelerja v katerikoli legi okrog rotacijske osi. Nato smo v podlogo pokrova 
propelerja zvrtali luknjo in skoznjo namestili prej omenjeni vijak, podložke in matico. Vijak 
smo skupaj s podložkami in matico trdno privijačili na podlogo propelerja. Končna lokacija 





3.5.2 Dinamično balansiranje 
Celoten sestav propelerja skupaj z gredjo smo namestili na prirobnico motorja. Propeler smo 
pritrdili s šestimi vijaki M8. Sestav propelerja je bil nameščen, za nadaljevanje postopka pa 
smo z motornega dela letala odstranili pokrov in na reduktor namestili nosilec, na katerem 
so bili pritrjeni pospeškomer in optični obratomer, oba proizvajalca RPX Technologies 
(ZDA). Optični obratomer potrebuje za merjenje vrednosti obratov na nasprotni strani 
senzorja oz. na propelerju referenčno odsevno polje. Ko smo namestili vse omenjene 
komponente, smo oba senzorja z vodniki povezali na prenosni modul za analizo DynaVibe 
GX. Naprava omogoča vnos parametrov kombinacije motorja in propelerja in samodejno 
predlaga potrebne spremembe za balansiranje.  
 
Pred balansiranjem smo morali v napravo vnesti podatke o izvajalcu balansiranja, motorju 
in moči motorja. Nato smo v sistem vnesli število lopatic propelerja, ki je bilo v našem 
primeru 3. Prav tako smo v sistem vnesli položaj lopatic, položaj optičnega obratomera in 
položaj pospeškomera. Enako pomembna je bila določitev smeri rotacije propelerja. 
Nazadnje smo v sistem vnesli število lokacij, kamor smo lahko dodajali uteži. V našem 
primeru je bilo število 12, saj so imeli vijaki za pritrditev pokrova propelerja tudi funkcijo 
namestitve uteži za potrebe dinamičnega balansiranja. Skupaj s številom lokacij za uteži smo 
navedli tudi oddaljenost lokacij od osi rotacije. Po vnosu vseh podatkov smo lahko pričeli z 
balansiranjem. Prižgali smo motor in nastavili obrate motorja na 2500 min–1, dokler 
temperatura olja ni narasla nad 50 °C. Med segrevanjem motorja smo zagnali sistem in 
vzpostavili podatkovno povezavo med senzorjema in modulom. Ko se je olje v motorju 
segrelo nad 50 °C, smo nastavili obrate motorja na 4000 min–1 in sprožili merilno sekvenco. 
Naprava je v nekaj sekundah izvedla meritev pri konstantnih obratih in podala rezultate 
meritev v palcih na sekundo – enota IPS (angl. inches per second). V praksi to pove, s kakšno 
hitrostjo se premika masno središče sestava propelerja. Za dober rezultat meritev velja 
0,07 IPS ali manj. V primeru rezultata, višjega od 0,07 IPS, je potrebno na napravi zahtevati 
navodila za popravke na sestavu propelerja glede na položaje, ki smo jih podali kot možne 
za namestitev uteži. Pri tem koraku je bilo pomembno oštevilčenje posameznih vijakov in 
krakov propelerja. Oštevilčenje je bilo odvisno od prej določene smeri rotacije propelerja. 
Med pripravo smo določili tudi kotni zamik lokacij uteži od krakov propelerja. 
 






Utež 1 Utež 2 
Masa [g] Pozicija [°] Masa [g] Pozicija [°] 
1 0,24 6,6 10 2,5 340 
2 0,37 2,6 40 1,6 70 
3 0,05 / / / / 
 
 
Merilna naprava je po rezultatu meritve 0,24 IPS predlagala namestitev 6,6 g uteži na vijak 
1, ki je bil za 10° zamaknjen glede na krak propelerja št. 1, in 2,5 g uteži na vijak 12, 
zamaknjen za 340° od istega kraka. Ko smo uteži namestili, smo ponovno izvedli meritev 
pri enakih pogojih. Naprava je pokazala meritev 0,37 IPS, kar je bilo slabše kot prvotna 
meritev. Ponovno smo zahtevali predlog za popravke in sistem je predlagal namestitev 2,6 g 
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uteži na vijak št. 2 in 1,6 g uteži na vijak št. 3. Zopet smo zagnali motor in izvedli meritev 
vibracij in opletanja. V tretji meritvi je rezultat znašal 0,05 IPS, kar je pomenilo, da je 
trenutna konfiguracija uteži na sestavu propelerja ustrezna. Rezultati meritev s seznamom 
mas in položajev uteži so navedeni v preglednici 3.11. Na sliki 3.22 je prikazana merilna 




Slika 3.22: Merilna oprema za dinamično balansiranje 
 
 
3.5.3 Preizkus statičnega potiska 
Po uspešnem dinamičnem balansiranju celotnega sestava propelerja in merilne opreme smo 
lahko nadaljevali z meritvami statičnega potiska letala. Statični potisk letala smo merili s 
silomerom HBM Z6FC3, predhodno uporabljenim pri statičnem preizkusu. Silomer smo 
pritrdili v togo vpetje na nizkem zidu za letalom. Na drugo stran silomera smo pritrdili 
bremenski pas, nanj pa dva dodatna bremenska pasova, ki smo ju pritrdili na podvozje letala. 
Postavitev preizkuševališča za statični potisk je prikazana na sliki 3.23. Sila statičnega 
potiska se je torej prenašala preko podvozja in bremenskih pasov na silomer. Pomanjkljivost 
te meritve je bila neznana sila kotalnega trenja letala. Meritev torej ni podala točne vrednosti 
statičnega potiska, vendar je bila izmerjena vrednost vseeno uporabna za primerjavo med 
različnimi nastavljenimi koti krakov propelerja. Vrednost kotalnega trenja je bila neodvisna 
od spreminjajočih parametrov, torej je bila konstantna. Konstantna vrednost kotalnega trenja 






Slika 3.23: Postavitev preizkusa statičnega potiska 
 
Navor na propelerski gredi je pri preizkusu statičnega potiska odvisen od kotov krakov 
propelerja. Predvidevali smo lahko, da je navor na gredi propelerja pri istih obratih in večjem 
kotu krakov propelerja višji. Kot posledico večanja kota krakov propelerja smo lahko 




Slika 3.24: Shema merilnega sistema pri preizkusu statičnega potiska 
 
Pred preizkusom statičnega potiska smo sestavili merilni sistem. Komponente merilnega 
sistema, ki smo jih uporabili pri preizkusu, smo predhodno že uporabili pri preizkusu na tleh. 
Shema merilnega sistema je prikazana na sliki 3.24. Poleg omenjenega silomera smo 
uporabili tudi merilnik navora Tecat WISER 4000 in multimeter za meritev temperature 
zraka. Na multimeter smo za meritev temperature preko kontaktov povezali termopar. 
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Odčitek temperature z merilnika smo lahko razbrali na desetinko stopinje natančno. Podatke 
o temperaturi smo morali beležiti ročno, saj multimeter ni omogočal sinhronizacije 
analognega signala v sistem za zajem podatkov.  
 
Kot prikazuje shema na sliki 3.24, sta bila silomer in merilnik navora, enako kot predhodno 
pri preizkusu na tleh, povezana na ojačevalnik analognih signalov Dewesoft Sirius HD STG. 
Ponovno smo uporabili prenosni računalnik za nastavitev in upravljanje znotraj 
programskega okolja Dewesoft X3. Ojačevalnik smo napajali preko namenskega 
akumulatorja. Prenosni računalnik in merilnik navora sta se napajala preko akumulatorja 
prenosnega računalnika, ki je omogočal avtonomijo merilnega sistema do približno dveh ur. 
Glede na to, da smo preizkus izvajali na tleh in stacionarno, bi bilo mogoče uporabiti tudi 
napajanje preko električnega omrežja, vendar smo želeli avtonomijo in funkcionalnost 
merilnega sistema preizkusiti pred preizkusom v zraku. Tako smo se prepričali, da je sistem 
primeren za predvideno uporabo. 
 
 
3.6 Preizkus v letu 
Pred začetkom preizkusov v letu smo morali, kot smo to storili že za preizkus na tleh, izdelati 
natančen program preizkusov v letu. V podjetju je praksa, kar se tiče praktičnih preizkusov, 
enaka na vseh področjih. Program preizkušanja v zraku je interni dokument, ki opisuje 
razloge za izvajanje preizkusov, obseg, opis preizkusnega letala, cilje, opis poteka 
preizkusov, predvideno opremo, uporabljeno pri preizkusih, seznam sodelujočih oseb, 
predviden časovni obseg, oceno tveganj, zahtevano varnostno opremo, mejne vremenske 
pogoje, območje preizkusa in zahtevane rezultate v poročilu preizkusa v zraku. Znotraj 
programa preizkušanja v zraku smo definirali vse posamezne preizkusne točke (angl. flight 
test point – FTP). Skupaj so preizkusne točke preizkusov v zraku tvorile matriko preizkusnih 
točk. Točke so se lahko razlikovale zaradi tehnike oz. metode preizkusa ali konfiguracije 
letala. V praksi je to pomenilo, da je bil postopek preizkusa enak za več točk, a so bile 
definirane vsaka zase zaradi drugačne konfiguracije letala pri vsaki od teh točk. Program 
preizkušanja v zraku je moral pregledati izkušen inženir letalskih preizkusov ali vodja 
letalskih preizkusov. Po manjših popravkih je ta s svojim podpisom potrdil ustreznost 
vsebine. Dodatno je dokument pregledal glavni inženir in prav tako potrdil vsebino s 
podpisom. Pri kompleksnejših programih oz. kjer je koncept še nepreizkušen, mora s 
podpisom potrditi pregled dokumenta tudi preizkusni pilot.  
 
Na podlagi programa preizkušanja v zraku smo pred vsakim letom morali izdelati nalog za 
letenje. Nalog je prav tako interni dokument, ki še podrobneje definira podrobnosti preizkusa 
in potek leta. Ponovno je bila vključena ocena tveganja in prisilni postopki v primeru, da bi 
se zgodil kateri izmed dogodkov v oceni tveganja. Nalog za preizkusni let smo uporabili za 
informativni sestanek (angl. briefing) preizkusnega pilota in inženirja letalskih preizkusov 
pred preizkusom. Po seznanitvi s potekom leta in tveganji pilot potrdi s podpisom 
seznanjenost s predvidenim letom. Obenem jamči, da ima vse zahtevane licence, dovoljenja, 
certifikate in spričevala, ki jih dotični preizkus zahteva. Predhodno mora nalog za 
preizkušanje v zraku že vsebovati podpis inženirja letalskih preizkusov, ki je nalog pripravil 




Dodatni dokument, ki ga je inženir letalskih preizkusov uporabljal med letom, je kartica 
preizkusa (angl. flight test card – FTC). Kartica je načeloma drugačna za vsak posamezni 
preizkus, vendar je v primeru ponovitve preizkusa smiselna ponovna uporaba enake kartice. 
Na kartici mora biti zabeležen datum preizkusa in časi vžiga motorja, vzleta, pristanka in 
izklopa motorja. Ker je znotraj enega naloga možnih več kartic, je potrebno na vsaki kartici 
zabeležiti tudi vremenske pogoje na tleh, pri katerih se preizkus izvaja. Na začetku kartice 
je seznam vseh faz preizkusa. Začne se s pregledom letala in merilne opreme, nameščene na 
letalu, tako v notranjosti kot na zunanjih površinah letala. Sledi faza za začetek meritev oz. 
vzpostavitev povezave z merilnimi napravami. Nato si sledijo faze, ki temeljijo na 
opredelitvi iz naloga za preizkusni let. Faze morajo biti urejene v smiselnem vrstnem redu, 
da omogočijo optimizacijo časa izvedbe preizkusa v zraku. Zadnja faza je pristanek in vožnja 
na parkirno mesto ter zaključni postopki pilota in inženirja letalskih preizkusov. Zaključni 
postopki vsebujejo izklop opreme, prenos zabeleženih podatkov ter informativni sestanek 
preizkusnega pilota in inženirja letalskih preizkusov po zaključenem preizkusu, kjer se 
pogovorita o izvedenem letu.  
 
 
3.6.1 Program preizkušanja v zraku 
3.6.1.1 Cilji in obseg 
Cilj preizkusa je bil meritev navora na posebej zasnovani in prilagojeni propelerski gredi 
letala v križarjenju in v vzpenjanju. Skupaj z vrednostjo navora smo želeli beležiti in 
primerjati hitrost letala pri različnih nastavitvah kotov krakov propelerja. Za predvideno 
kombinacijo propelerja in motorja smo imeli v podjetju razvite tudi modele, po katerih so se 
dimenzionirale morebitne nove komponente pogonskih sklopov. S pridobitvijo podatkov o 
navoru in obratih motorja smo predvideli izračun moči, ki se prenaša preko propelerske 
gredi. Na podlagi podatkov o doseženi hitrosti v določeni konfiguraciji je bilo mogoče 
izvesti primerjavo med vrednostmi, dobljenimi s simulacijami, in podatki iz praktičnega 
preizkusa. Ker se oprema, potrebna za omenjene meritve v podjetju predhodno še ni 
uporabljala, je bil eden glavnih ciljev tudi dokazati uporabnost in funkcionalnost sistema.  
 
Preizkus je obsegal meritve in primerjave naslednjih parametrov: 
– navor v primerjavi s statičnim potiskom in obrati pri različnih nastavitvah kotov 
krakov propelerja, 
– navor v primerjavi s pravo zračno hitrostjo in obrati v križarjenju pri različnih 
nastavitvah kotov krakov propelerja, 
– navor v primerjavi s pravo zračno hitrostjo in obrati v vzpenjanju pri različnih 
nastavitvah kotov krakov propelerja. 
 
 
3.6.1.2 Opis preizkusnega letala 
Glede na izračune propelerske gredi smo bili omejeni na zgolj nekaj kombinacij motorja in 
propelerja. Čeprav je bila gred zasnovana, da omogoča uporabo propelerja z mehanizmom 
za nastavitev kota krakov propelerja med letom, smo se odločili za uporabo trikrakega 
propelerja stalnega koraka AS-D, ki smo ga imeli na voljo v podjetju. V podjetju se ne 
izdeluje letal z omenjeno kombinacijo propelerja in motorja, zato smo morali izbrati letalo s 
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primernim motorjem in reduktorjem, ki omogoča zamenjavo propelerja. Na voljo smo imeli 
več letal, vendar smo se na koncu odločili za letalo Alpha Trainer LSA, ki smo mu odstranili 
standardni propeler in namestili omenjeni propeler AS-D. Gre za letalo, katerega največja 
vzletna masa znaša 550 kg in je prilagojeno za ameriški trg lahkih športnih letal.  
 
Propeler je necertificirana različica propelerja P-812-164-F3A, ki je bil uporabljen na prvem 
letalu z električnim pogonom s tipskim certifikatom. Propeler je nameščen na gredi, ki je 
bila izdelana na podlagi interne dokumentacije in delavniške risbe v prilogi A. Strukturno 
trdnost in trajno dinamično trdnost smo dokazali z izračuni in statičnimi testi.  
 
 
3.6.1.3 Opis preizkusa 
Glede na to, da smo morali izvesti dva različna preizkusa, smo razmislili o možnosti izvedbe 
obeh v enem letu za vsako nastavitev kota krakov propelerja. V kolikor bi delovna 
obremenitev inženirja letalskih preizkusov omogočala izvedbo obeh preizkusov v enem letu, 
bi se zaradi optimizacije ter zmanjšanja skupnega časa priprave in časa letenja to tudi 
izvedlo. Odločitev glede izvedbe je bila na strani inženirja letalskih preizkusov in 
preizkusnega pilota. Pred vsakim preizkusnim letom je bil predviden preizkus statičnega 
potiska ob spremenjenem kotu krakov propelerja, kot je bilo predhodno opisano. 
 
Prvi cilj preizkusa je bilo merjenje navora v horizontalnem letu – križarjenju. Pilot se je 
moral z letalom vzpenjati do določene barometrske višine in vzpostaviti horizontalni let. 
Preizkušene so bile različne nastavitve moči motorja, začenši z maksimalno stalno močjo, 
in zniževanje moči po inkrementih, kot je opisano v nadaljevanju. Ko se je hitrost pri 
nastavljenih obratih v horizontalnem letu stabilizirala, smo zabeležili meritev preizkusne 
točke. Nato smo po predvidenih inkrementih zniževali nastavljeno moč motorja. Za vsako 
točko preizkusa smo meritev ponovili trikrat, če so razmere to omogočale. Profil preizkusa 




Slika 3.25: Profil preizkusnega leta za fazo križarjenja 
 
Drugi cilj preizkusa je bil merjenje navora v fazi vzpenjanja. Pilot se je po vzletu vzpenjal 
do višine začetka preizkusa na 610 metrih (2000 čevljih) barometrske višine. Na omenjeni 
višini je nastavil konfiguracijo za najboljše vzpenjanje, in sicer zakrilca 0° in maksimalna 
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stalna moč motorja. Pilot je moral vzdrževati hitrost najboljšega vzpenjanja VY, ki je za 
preizkusno letalo znašala 39,1 m/s (76 vozlov). Toleranca nihanja hitrosti okrog ciljne 
vrednosti med vzpenjanjem je znašala +/– 1 vozel. Vzpenjanje je moralo trajati preko 1067 
metrov (3500 čevljev) barometrske višine, dokler inženir letalskih preizkusov ni zabeležil 
vseh podatkov na koncu meritve. Inženir je zabeležil čas vzpenjanja med 762 in 1067 metri 
(2500 in 3500 čevlji) barometrske višine, obrate motorja in temperaturo zunanjega zraka na 
začetku in na koncu vsakega vzpona. Po opravljenem vzponu se je pilot z letalom spustil 
nazaj na 610 metrov (2000 čevljev) barometrske višine in ponovil meritev. Tak način 
preizkušanja zmogljivosti vzpenjanja imenujemo žagasti vzponi (angl. sawtooth climbs). 
Zaradi primerjave rezultatov in zagotavljanja ponovljivosti smo vzpon za vsako nastavitev 
krakov propelerja ponovili vsaj trikrat. Profil preizkusnega leta za fazo vzpenjanja je 




Slika 3.26: Profil preizkusnega leta za fazo vzpenjanja 
 
 
3.6.1.4 Območje preizkusa 
Preizkus v letu je bil izveden z letališča Ajdovščina, kot alternativno možnost pa smo v 
program vključili tudi letališče v Gorici (Italija). V primeru slabega vremena v Ajdovščini 
ali drugih izrednih dogodkov, bi lahko preizkus izvedli tudi na drugi lokaciji. Območje, v 
katerem se mora letalo v zraku nahajati, je v bližini letališča, in sicer na razdalji, ki jo lahko 
letalo premaga tudi brez moči motorja. Za to omejitev smo se odločili zaradi uporabe 
komponente na letalu, ki je v podjetju predhodno še nismo preizkusili. V preglednici 3.12 
so navedeni podatki letališča Ajdovščina. S stališča logistike in časa obratovanja letališča je 
bila primarna izbira letališče Ajdovščina, saj smo lahko vzletali in pristajali v celotnem 




Preglednica 3.12: Podatki letališča Ajdovščina 
Ajdovščina 
Oznaka ICAO LJAJ 
Koordinate 45° 53' 21.71'' N  13° 53' 10.61'' E 
Nadmorska višina 116 m / 381 ft 
Smeri steze 08/26 
Površina steze Travnata 
Lokalna frekvenca 123,505 MHz 
 
 
3.6.1.5 Odobritev preizkusnega leta in omejitve 
Letalo je letelo pod proizvodno registracijo, kar ne zahteva dodatnih odobritev za uporabo 
letala pri preizkusu. Interna odobritev je bila pridobljena s podpisanim programom 
preizkusnega letenja.  
 
Ker smo na letalu uporabili nestandardno komponento – propelersko gred, smo mejo za 
obremenitev letala postavili na 1,5-kratnik gravitacijskega pospeška. Prav tako se je bilo 
potrebno izogibati nekoordiniranemu letu. Čeprav smo gred dimenzionirali za trajno 
dinamično vzdržnost na maksimalni možni obremenitvi, smo se vedno izogibali 
prekomernim obremenitvam letala. Omejitve hitrosti, najvišje višine leta in ostali pogoji 
letenja so ostali enaki, kot je navedeno v priročniku za uporabo letala. Pri manjših 
nastavljenih kotih krakov propelerja bi lahko motor presegel maksimalne dovoljene obrate, 
kar smo predvideli in primerno prilagodili postopke. 
 
 
3.6.1.6 Merilna oprema 
Glavna platforma za usklajevanje meritev je bil ojačevalnik Dewesoft Sirius HD STG, ki 
smo ga predhodno že uporabili pri statičnem preizkusu in preizkusu statičnega potiska. 
Ponovno smo za integracijo merilnih naprav uporabili programsko opremo Dewesoft X3. 
Na ojačevalnik smo imeli povezan modul za merjenje navora TECAT Wiser 4000, ki je 
zagotavljal analogni signal odziva merilnega lističa na propelerski gredi. Dodatno smo za 
meritev kalibrirane zračne hitrosti uporabili Pitotovo cev Mini Air Data Boom 100400, 
nameščeno na krilnem nosilcu in na dolgi palici iz ogljikovega kompozita. Skupni in statični 
tlak sta bila po ceveh speljana do senzorja tlaka proizvajalca Kanardia. Preko aplikacije na 
pametnem telefonu smo lahko odčitavali podatke o kalibrirani hitrosti v zračni masi. 
Kalibrirana hitrost v zračni masi je popravljena za položajno napako in napako brzinomera. 
Podatke o kalibrirani hitrosti v zračni masi je beležil inženir letalskih preizkusov, ker 
podatkov ni bilo možno sinhronizirati v programsko okolje Dewesoft X3. Podatke o 
indicirani hitrosti letala (angl. indicated airspeed – IAS), obratih motorja, tlaku polnjenja, in 
barometrski višini smo pridobili z inštrumentov letala. Podatek o zunanji temperaturi smo 
pridobili s pomočjo termopara na zunanjosti letala. Te podatke je prav tako beležil inženir 







Slika 3.27: Merilna shema pri preizkusu v letu 
 
Za meritev hitrosti letala v zračni masi smo uporabili kalibracijsko Pitotovo cev. Namen 
kalibracijske Pitotove cevi je bil, da se z njo pridobi natančno meritev hitrosti v zračni masi, 
saj mora biti postavljena v zračni tok, na katerega letalo s svojo obliko ne vpliva. Navadno 
je Pitotova cev pri enomotornih letalih z vlečnim propelerjem nekje na krilu, kar pomeni, da 
je v vplivnem območju zračnega toka ob krilu. Zračni tok ob krilu se lahko giblje s precej 
različno hitrostjo glede na letalo kot pa tok, na katerega letalo nima vpliva. Indicirana hitrost 
torej ne pove dejanske hitrosti letala, vendar ima s kalibrirano hitrostjo povezavo, ki jo je 
mogoče izmeriti. Kalibrirana hitrost popravi položajno napako zajema dinamičnega in 
statičnega tlaka ter napako brzinomera. 
 
Kalibracijska Pitotova cev Mini Air Data Boom je bila pritrjena na posebej zasnovan krilni 
nosilec, ki smo ga namestili preko prednjega roba krila in ga pritrdili z lepilnim trakom. 
Zaradi aerodinamičnih sil je bil v normalnem letu nosilec trdno na mestu in se ni premikal. 
Kalibracijska Pitotova cev je bila nameščena 3370 mm lateralno od korena krila na levi 
strani. Nosilec je bil zasnovan za natanko tisto pozicijo zaradi ugodnih tlačnih razmer na 
mestu zajema skupnega tlaka. Zajem skupnega tlaka na Pitotovi cevi je bil na koncu votle 
palice iz ogljikovega kompozita. Zajem statičnega tlaka je bil nekoliko za zajemom 
skupnega tlaka in orientiran z zamikom 90° glede na zračni tok oz. zajem skupnega tlaka. 
Skupni in statični tlak sta bila preko plastičnih cevi speljana do tlačnega senzorja 
proizvajalca Kanardia (Slovenija). Senzor je zaznaval vsakega izmed omenjenih tlakov ter 
obenem izračunal in podal vrednosti kalibrirane hitrosti v zračni masi in prave hitrosti v 
zračni masi. Senzor je bil povezan z modulom Kanardia BLU istega proizvajalca, ki je 
podatke pošiljal preko brezžične povezave Bluetooth v aplikacijo Kanja, nameščeno na 
pametnem telefonu. Inženir letalskih preizkusov je beležil tudi podatke o hitrosti, ki jih je 
dobil preko opisanega sistema. Na sliki 3.28 je prikazana uporabljena kalibracijska Pitotova 






Slika 3.28: a) kalibracijska Pitotova cev, b) pritrditev kalibracijske Pitotove cevi 
 
 
3.6.1.7 Dokumentacija za preizkus v letu 
Vsi preizkusni leti znotraj tega sklopa so bili načrtovani in izvedeni v skladu s postopki, 
omejitvami in drugimi navodili, navedenimi v programu preizkušanja v letu. 
 
Za vsak posamezni let je bil izdan nalog za preizkusni let. Nalog za preizkus v letu je 
vseboval vse pomembne informacije glede preizkusa kot na primer: omejitve pri preizkusu, 
konfiguracijo letala, lokacijo preizkusa, posadko v letalu, potek preizkusa, referenco metode 
preizkusa, izračun mase in težišča letala ter analizo nevarnosti pri preizkusu. Vsak nalog za 
preizkusni let je sestavil in podpisal inženir letalskih preizkusov. Nalog za preizkusni let je 
bil uporabljen pri informativnem posvetu pred preizkusnim letom in ga je po seznanitvi 
podpisal preizkusni pilot. Če je nalog za preizkus v letu odstopal od programa preizkušanja, 
je moral nalog pregledati izkušenejši inženir letalskih preizkusov, ga podpisati ter predati v 
pregled in podpis glavnemu inženirju.  
 
Kartico letalskega preizkusa je inženir uporabil za vodenje pilota skozi preizkusni let. Prav 
tako je kartica vsebovala navodila za izvedbo preizkusa po točkah. Na kartici je bilo več 




3.6.2 Podrobnosti preizkusa 
3.6.2.1 Meritev navora v križarjenju 
Za meritev navora v letu smo uporabili metodo, podobno meritvi zmogljivosti letala v 
križarjenju. Meritev zmogljivosti letal v križarjenju se izvaja pri različnih nastavitvah moči 
in obratov motorja. V našem primeru je proces merjenja navora v križarjenju potekal po 
naslednjem postopku: 
– vzpostavitev horizontalnega leta na barometrski višini 914 metrov (3000 čevljev); 
– konfiguriranje letala na čisto konfiguracijo brez zakrilc; 
– nastavitev predpisane moči oz. obratov motorja; 
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– vzpostavitev uravnovešenega leta; 
– ko je letalo stabilizirano, zabeležimo podatke na točki merjenja; 
– nastavitev nižje moči motorja in ponovitev merilnega postopka; 
– ponovitev postopka za vse predpisane moči vsaj trikrat. 
 
Meritev ni bila veljavna, če hitrost, višina in nastavitev moči motorja niso bili stabilizirani 
vsaj 20 sekund. Postopek meritev smo morali ponavljati, dokler nismo imeli vsaj treh 
primerljivih meritev za vsako nastavitev moči motorja.  
 
 
3.6.2.2 Meritev navora v vzpenjanju 
Tehnika meritve navora v letu je zgolj dodatna meritev med standardno meritvijo 
zmogljivosti vzpenjanja. Meritev zmogljivosti vzpenjanja smo izvedli po naslednjem 
postopku: 
– vzpenjanje na 610 metrov (2000 čevljev) barometrske višine; 
– vzpostavitev horizontalnega uravnovešenega leta pri hitrosti VY; 
– nastavitev maksimalne stalne moči motorja iz vzpenjanje s hitrostjo VY; 
– stabiliziran let letala pri VY s toleranco +/– 0,5 m/s (1 kt); 
– meritev zmogljivosti vzpenjanja med 762 in 1067 metri (2500 in 3500 čevlji) 
barometrske višine; 
– vzdrževanje stabiliziranega leta po 1067 metrih (3500 čevljih), dokler inženir ne 
zbere podatkov; 
– spust na 610 metrov (2000 čevljev) barometrske višine in ponovitev postopka. 
 
Meritev ni bila veljavna, če hitrost letala ni bila v tolerančnem območju. Meritev smo morali 
ponavljati, dokler nismo izmerili treh primerljivih rezultatov.  
 
 
3.6.3 Pogoji preizkusa 
3.6.3.1 Meteorološki pogoji 
Osnovni pogoji za izvedbo preizkusa v letu so bili meteorološke narave. Za začetek 
preizkusa smo potrebovali dovolj visoko bazo oblakov, odsotnost turbulenc v zraku in 
odsotnost inverzije. V primeru inverzije rezultati ne bi bili merodajni, saj v standardni 
atmosferi temperatura z višino pada do meje med troposfero in stratosfero, ki se nahaja na 
približno 18–20 km nad površjem Zemlje. Enako velja za veter, vendar veter spremlja tudi 
turbulenca, torej sta pogoja sorodna.  
 
Ciljna višina za meritev zmogljivosti v križarjenju je bila 914 metrov (3000 čevljev) 
barometrske višine, a je program preizkušanja v zraku dovoljeval prilagoditev testne višina 
zaradi vremenskih pogojev na katerokoli višino, ki jo je določal nalog za testiranje v zraku. 
Dejansko višino preizkusa sta pred vsakim preizkusom določila preizkusni pilot in inženir 
letalskih preizkusov. Želja je bila izvesti vse preizkuse zmogljivosti križarjenja na isti 





3.6.3.2 Pogoji konfiguracije letala 
Masa in težišče letala sta bila pri vseh opravljenih letih približno enaki, kar pomeni, da 
rezultatov ni bilo potrebno prilagajati za spremembo mase letala.  
 
Program preizkušanja v zraku je dovoljeval spreminjanje kotov krakov propelerja znotraj 
omejitev motorja in propelerja. Prvo nastavitev kota krakov propelerja smo določili na 
podlagi predhodnih izkušenj v podjetju s to konfiguracijo motorja in propelerja. Cilj je bil 
prilagoditi kote krakov propelerja tako, da pri polni moči motorja na tleh dosežemo med 
5500 in 5600 obr/min. Po izkušnjah bi v zraku moralo to ustrezati malo manj kot 
5800 obr/min pri polni moči motorja in horizontalnem letu. Po končanem preizkusu na prvi 
nastavitvi kotov krakov propelerja smo povečali kot krakov za 1° s pomočjo priprave, ki je 
na voljo v podjetju. Povečanje kotov krakov propelerja je povzročilo znižanje najvišjih 
obratov, ki jih motor lahko doseže v dani konfiguraciji.  
 
 
3.6.3.3 Matrika točk preizkušanja 
Matrika točk preizkušanja je v nadaljevanju predstavljena v dveh delih. Prvi del matrike 
vsebuje točke za meritev zmogljivosti vzpenjanja, drugi del pa točke za meritev zmogljivosti 
v horizontalnem letu.  
 
Čeprav matrika vsebuje ključne informacije za vsako točko preizkušanja, je lahko vsebina 
prilagojena in dokumentirana v nalogu za preizkusni let. Na primer pri meritvah zmogljivosti 
v križarjenju bi lahko izbrali drugačne vrednosti nastavitev obratov motorja glede na 
dosežene največje obrate motorja na tleh. 
 














14,8 5500 39,1 (76) 0 1 
15,6 5500 39,1 (76) 0 2 
16,5 5500 39,1 (76) 0 3 
 
 
Kot propelerja smo nastavljali po metodi, ki se v podjetju uporablja, vendar povečanje kota 
za 1° po tej metodi ni pomenilo dejanskega povečanja kota za 1°. Zato smo ob vsakem 
nastavljanju kot na vsaki lopatici izmerili. Dejanske vrednosti kotov so navedene v 
preglednicah 3.13 in 3.14. 
 
Matriko skupno sestavlja 12 točk preizkušanja. Za meritev zmogljivosti vzpenjanja so bile 
načrtovane zgolj 3 točke preizkušanja. Vsako točko je bilo treba ponavljati, dokler ni bilo na 


































3.6.4 Merjeni parametri 
Pred preizkusnim letom je moral inženir letalskih preizkusov izračunati in v nalog za 
preizkusni let zabeležiti naslednje podatke: 
– vzletna masa in težišče letala, 
– nastavitev višinomera (QNH), 
– vremenski pogoji (hitrost in smer vetra, temperatura zraka, višina baze oblakov), 
– nastavitev kotov krakov propelerja. 
 
Kot že omenjeno v poglavju 3.6.1.6, smo za merjenje navora v letu uporabili TECAT Wiser 
4000. Dewesoft Sirius HD STG smo uporabili za procesiranje signala in programsko opremo 
Dewesoft X3 za uporabniški vmesnik. Navor smo torej merili samodejno preko sistema za 
zajem podatkov, pri čemer je inženir v časovnico meritve zgolj vstavljal zaznamke za lažjo 
kasnejšo analizo rezultatov. Za meritev kalibrirane hitrosti v zračni masi smo uporabili 
Pitotovo cev Mini Air Data Boom. Meritve indicirane in kalibrirane hitrosti je inženir beležil 
na kartico preizkusa. 
 
 
3.6.4.1 Parametri v križarjenju 
Inženir letalskih preizkusov je med meritvami zmogljivosti v križarjenju beležil naslednje 
podatke: 
– obrati motorja, 
– tlak polnjenja cilindrov, 
– indicirana hitrost letala, 
– zunanja temperatura, 
– barometrska višina. 
 
Poleg omenjenih parametrov je inženir podal tudi lastno ali pilotovo kvalitativno oceno 
stanja v zraku. Na podlagi te ocene se je lahko inženir kasneje odločil o ustreznosti meritev 
ali za iskanje pojasnil o odstopanju meritev.  
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3.6.4.2 Parametri v vzpenjanju 
Med meritvami v vzpenjanju je inženir letalskih preizkusov beležil naslednje podatke: 
– obrati motorja na začetku meritve, 
– obrati motorja na koncu meritve, 
– tlak polnjenja cilindrov na začetku meritve, 
– tlak polnjenja cilindrov na koncu meritve, 
– zunanja temperatura na začetku meritve, 
– zunanja temperatura na koncu meritve, 
– čas vzpenjanja od 762 do 1067 metrov (od 2500 do 3500 čevljev), 
– skladnost s toleranco za indicirano hitrost letala. 
 
Podatke je inženir beležil na kartico preizkusa. Podatki s kartice letalskega preizkusa so 
služili za kasnejšo analizo. Enako kot pri križarjenju je tudi pri vzpenjanju inženir podal 
kvalitativno oceno stanja v zraku.  
 
 
3.6.5 Analiza tveganja preizkusa v letu 
V sklopu programa preizkušanja v letu smo morali glede na modificirane komponente izvesti 
tudi oceno tveganja. Uporabili smo letalo iz serijske proizvodnje in zamenjali zgolj dve 
komponenti. V našem primeru smo zamenjali propeler in gred propelerja. Čeprav smo 
zamenjali propeler, je bil ta predhodno že večkrat uporabljen in preizkušen na različnih 
letalih in z različnimi motorji. Glede na okoliščine torej strukturna trdnost propelerja ni bila 
vprašljiva. 
 
Prvo tveganje je povezano s propelersko gredjo. V podjetju te gredi predhodno še nismo 
preizkusili v letu, pri preizkušanju nove komponente pa je vedno potrebno upoštevati 
tveganje, ki je povezano s preizkusom. Naj bo še tako majhna, obstaja možnost strukturne 
odpovedi propelerske gredi. Opis in utemeljitev tveganja sta predstavljena v prilogi B. 
Strukturna odpoved lahko nastane zaradi ekstremnih vibracij kot posledica nepravilno 
balansiranega sestava propelerja. Enako se lahko zgodi pri letu letala izven dovoljenih 
omejitev ali zaradi utrujenostnega loma materiala propelerske gredi. Možne posledice 
strukturne odpovedi gredi so popolna izguba potiska letala ter poškodbe ali izguba letala in 
posadke v letalu. Glede na možne posledice smo ocenili, da je nevarnost smrtna z visoko 
verjetnostjo pojavitve. S preventivnimi postopki lahko verjetnost znižamo na sprejemljivo 
raven. Še pred izdelavo propelerske gredi smo izvedli izračune, s katerimi smo potrdili, da 
je za zmogljivosti in omejitve letala gred ustrezno dimenzionirana. Prav tako smo pred 
izvedbo preizkusa v letu izvedli preizkus statičnega potiska na tleh. Za dodatno varnost smo 
omejili manevre letala na 1,5-kratnik gravitacijskega pospeška. V kolikor bi kljub 
preventivnim postopkom prišlo do strukturnega loma gredi, smo kot zadnjo možnost 
predvideli sprožitev reševalnega padala, ki sicer na letalu povzroči manjše poškodbe, a v 
večini primerov zagotavlja preživetje posadke na letalu. Z vsemi preventivnimi postopki 
smo tveganje z visoke znižali na nizko raven.  
 
Drugo tveganje je povezano z nastavitvijo kota krakov propelerja. Z večanjem kota 
zmanjšujemo vzletne zmogljivosti in povečujemo zmogljivosti križarjenja. Ker ima velik 
kot krakov vpliv na zmogljivosti pri zelo nizkih hitrostih, obstaja možnost, da zaradi 
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nezadostnega potiska letalo ne pridobi dovolj hitrosti za vzlet. Vožnja preko konca vzletno-
pristajalne steze lahko pomeni poškodbe ali izgubo letala, kar je smrtno nevarno tveganje za 
posadko na letalu. Preventivni postopki vključujejo predhodne izkušnje z omenjenim 
propelerjem in zadostno dolžino vzletno-pristajalne steze. Med postopke v sili v tem primeru 
štejemo kvalitativno oceno pilota ob začetku vožnje za vzlet o zadostnem potisku in točko 
odločitve o prekinitvi vzleta vsaj 300 metrov pred koncem vzletno-pristajalne steze. Z 
upoštevanjem preventivnih postopkov smo tveganje z visoke znižali na nizko raven. Analiza 
tega tveganja je predstavljena prilogi C.  
 
Zadnje tveganje je povezano z omejitvami motorja. Delovanje motorja preko največje stalne 
moči je omejeno na 5 minut. Največja stalna moč motorja je pri 5500 obratih na minuto. Če 
bi pilot potreboval moč motorja nad največjo stalno močjo več kot 5 minut, so možne trajne 
poškodbe motorja in njegovo pregrevanje, kar je odvisno tudi od zunanjih dejavnikov. Glede 
na možne učinke je brez preventivnih postopkov in postopkov v sili raven tveganja visoka. 
Za preprečitev poškodb in pregrevanja smo med preventivne postopke vključili merjenje 
časa, kadar nastavitev moči motorja presega največjo stalno moč, in zmanjšanje časa z 
nastavitvijo motorja preko največje stalne moči na najmanjše možno časovno obdobje. V 
kolikor v zraku ne bi bilo mogoče upoštevati preventivnih postopkov, ostajata dva postopka 
v sili, in sicer ostajanje znotraj stožca jadranja do letališča, dokler je moč motorja nad 
največjo stalno močjo. Ob vsem tem pa je kot zadnji postopek v sili predvidena sprožitev 
reševalnega padala, če ni mogoče z letalom varno pristati na letališču. Kljub vsemu je 
standardni postopek pri vzletu preizkusnega letala znižanje nastavljene moči na največjo 
stalno moč na varni višini, ki je 91 metrov (300 čevljev) nad letališčem. Tako smo s 
preventivnimi postopki in postopki v sili raven tveganja z visoke znižali na nizko. Opis in 
obrazložitev tveganja sta predstavljena v prilogi D. 
 
 
3.6.6 Izvedba preizkusnih letov 
Skupno smo izvedli 3 preizkusne lete in njihove specifične podrobnosti so v nadaljevanju 
zaradi lažjega razumevanja poteka preizkusov ločene po poglavjih. Za vsakega izmed 
preizkusnih letov je bil izdan nalog za preizkusni let, ki ga je pripravil inženir letalskih 
preizkusov. Za vse preizkusne lete je bilo uporabljeno isto letalo, opisano v poglavju 3.6.1.2, 
pri katerem smo med preizkusnimi leti spreminjali kot krakov propelerja. Prav tako smo pri 
vseh preizkusnih letih uporabljali isto merilno opremo, iste metode meritev, isti profil leta, 
vedno smo vzletali z letališča Ajdovščina in upoštevali iste omejitve letala. Pri vseh 
preizkusnih letih je bilo na letalu balistično reševalno padalo. Na sliki 3.29 je prikazano 
letalo med pripravo na preizkusni let.  
 
 
3.6.6.1 Omejitve in pogoji 
Pri izvajanju preizkusnih letov smo morali upoštevati več različnih omejitev. Omejitve so 
določene na podlagi konfiguracije letala, ocene tveganja za preizkusni let, zmogljivosti 
letala, predvidenega profila preizkusnega leta in minimalnih meteoroloških pogojev za 
letenje. V naslednjih preglednicah in odstavkih so navedene omejitve po segmentih. 
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Preglednica 3.15: Omejitve mase in lege težišča 
Omejitev Oznaka Vrednost 
Maksimalna vzletna masa MTOM 550 kg 
Maksimalna pristajalna masa MLM 550 kg 
Lega težišča CG 25–35 % MAC 
 
 
Meteorološke omejitve so izrednega pomena, kadar govorimo o meritvah zmogljivosti letal. 
Meteorološke omejitve so lahko vezane na preizkus ali tudi na letalo oz. tip letala. Omejitve 
letala so lahko strožje kot za preizkus, vendar je to odvisno od vrste preizkusa. V našem 
primeru so bile meteorološke omejitve naslednje: 
– vizualni meteorološki pogoji – VMC, 
– spodnja baza oblakov vsaj 305 metrov (1000 čevljev) nad višino preizkusa, 
– brez turbulence v zraku, 
– odsotnost inverzije, 
– zelo majhna jakost vetra. 
 
Preglednica 3.16: Omejitve letala 
Omejitev Oznaka Vrednost 
Hitrost, ki je ne smemo prekoračiti VNE 66,9 m/s (130 kt) 
Manevrska hitrost VA 42,2 m/s (82 kt) 
Hitrost normalnih operacij VNO 53,5 m/s (104 kt) 
Maksimalna hitrost za izvlek zakrilc VFE 36 m/s (70 kt) 
Maksimalna prečna komponenta vetra / 9,3 m/s (18 kt) 
Maksimalni faktor obremenitve / +4 / –2 g 









3.6.6.2 Preizkusni let 1 
Prvi preizkusni let je bil s stališča varnosti najbolj kritičen, saj smo uporabljali najnižjo 
vrednost nastavitve kotov krakov propelerja. V praksi je bil torej vprašljiv potisk letala pri 
višjih hitrostih. V nadaljevanju so predstavljeni podatki, pridobljeni tekom preizkusa. 
Povprečni kot krakov propelerja je znašal 14,8°, kar smo izmerili pred izvedbo preizkusnega 
leta. Datum, čas in meteorološki pogoji izvedbe leta so navedeni v prilogi E.  
 
Zaradi letnega časa izvedbe preizkusa in optimizacije časa preizkusa smo se odločili izvesti 
oba dela preizkusa za vsako nastavitev propelerja v enem letu. Tako smo predvidena profila 
leta, opisana v poglavju 3.6.1.3, združili in najprej izvedli meritve zmogljivosti v vzpenjanju, 
nato pa še meritve zmogljivosti v križarjenju. Že pred izvedbo preizkusa smo se zavedali 
pomembnosti mirnega ozračja med preizkusom, zato smo se odločili izvesti preizkus v 
zgodnjih jutranjih urah.  
 

















762 (2500) 0 20 41,7 0,782 (23,1) 
914 (3000) 136 19 41,6 0,759 (22,4) 
1067 (3500) 431 18 42,1 0,742 (21,9) 
 
 
Prvi del preizkusa je bil meritev zmogljivosti vzpenjanja, in sicer preizkusna točka 1 iz 
matrike preizkusnih točk. Kot je razvidno iz podatkov v preglednici 3.17, je bila zmogljivost 
vzpenjanja pri največji stalni moči zelo nizka. Takoj je bilo očitno, da nastavitev kotov 
krakov propelerja ni omogočala zadovoljive zmogljivosti vzpenjanja. Inženir letalskih 
preizkusov je med drugim opazil nihanje v hitrosti letala in vertikalni hitrosti, kar je 
pomenilo, da meritev ni zanesljiva. Na podlagi prve meritve sta se inženir in pilot odločila 
prekiniti meritve zmogljivosti vzpenjanja in nadaljevati s preizkusom zmogljivosti v 
križarjenju. 
 















1 41,2 (80) 45 18 0,731 (21,6) 
2 41,2 (80) 44,5 18 0,735 (21,7) 
5 
1 37,6 (73) 39,5 18 0,684 (20,2) 
2 37,6 (73) 40 18 0,667 (19,7) 
6 
1 34,5 (67) 36 18 0,586 (17,3) 





Zmogljivost križarjenja je bil drugi del preizkusnega leta. Kot je bilo predvideno v programu 
preizkusnega letenja in nalogu za preizkusni let, smo zmogljivost križarjenja merili pri treh 
nastavitvah obratov motorja. Med meritvami s strani inženirja zabeležene vrednosti 
parametrov so predstavljene v preglednici 3.18. Pilot in inženir sta se ponovno odločila za 
skrajšanje preizkusnih točk na samo dve ponovitvi zaradi prisotnih turbulenc v zračni masi. 
S tem smo zajeli meritve na preizkusnih točkah od 4 do 6. 
 
 
3.6.6.3 Preizkusni let 2 
Pred drugim preizkusnim letom smo nastavili kot krakov propelerja na 15,6°. Drugi let smo 
zaradi prisotnosti turbulence v zraku pri prvem preizkusu izvedli več kot eno uro prej. Po 
sončnem vzhodu je bilo pri prvem preizkusnem letu zaznati nekaj turbulence, kar je 
pomenilo, da ima že zelo majhna jakost sončne svetlobe vpliv na stabilnost zračne mase. V 
preglednicah 3.19 in 3.20 so navedeni podatki meritev drugega preizkusnega leta.  
 

















762 (2500) 0 20 42,5 0,813 (24) 
914 (3000) 95 19 42,2 0,799 (23,6) 
1067 (3500) 198 18 41,5 0,789 (23,3) 
2 
762 (2500) 0 20 42 0,83 (24,5) 
914 (3000) 93 19 41,5 0,796 (23,5) 
1067 (3500) 193 18 42,1 0,786 (23,2) 
3 
762 (2500) 0 20 42,2 0,816 (24,1) 
914 (3000) 86 19 42,2 0,799 (23,6) 
1067 (3500) 196 18 42,2 0,786 (23,2) 
 
 















1 43,2 (84) 47 19 0,742 (21,9) 
2 42,7 (83) 46 19 0,748 (22,1) 
3 43,2 (84) 46,5 19 0,752 (22,2) 
8 
1 38,1 (74) 40,5 19 0,694 (20,5) 
2 38,1 (74) 40,3 19 0,718 (21,2) 
3 38,6 (75) 41,1 20 0,715 (21,1) 
9 
1 35 (68) 37 19 0,643 (19) 
2 35 (68) 37 19 0,654 (19,3) 




Upoštevali smo dnevne vizualne pogoje letenja, torej nismo vzleteli več kot 30 minut pred 
uradnim sončnim vzhodom. Meteorološki pogoji so bili primerni za meritve zmogljivosti. 
Potek drugega preizkusnega leta je bil popolnoma enak kot pri prvem z razliko, da smo 
meritev zmogljivosti vzpenjanja ponovili trikrat, saj so zmogljivost in vremenski pogoji 
omogočali dobre meritve in ustrezno stabilizacijo hitrosti. Masa in težišče letala, časi in 
meteorološki pogoji leta so navedeni v prilogi F. V drugem preizkusnem letu smo zajeli 
preizkusne točke 2, 7, 8 in 9 iz matrike preizkusnih točk. 
 
 
3.6.6.4 Preizkusni let 3 
Pred tretjim preizkusnim letom smo ponovno spremenili kote krakov propelerja, in sicer na 
vrednost 16,5°. V zgodnjih jutranjih urah je bila na območju prisotna nizka oblačnost s 
padavinami, zato je bila izvedba zadnjega preizkusnega leta zamaknjena na kasnejšo uro. Po 
prenehanju padavin je bilo ozračje nekoliko hladnejše, vendar je to pomenilo, da je bil 
temperaturni gradient bolj ugoden. Še vedno je bilo prisotnih nekaj oblakov, ki so delno 
zastirali sonce in zavirali nastanek termike in turbulenc v zraku. Let smo lahko uspešno 
izpeljali kljub kasnejšemu času dneva. Datum, čas in meteorološki pogoji izvedbe leta so 
navedeni v prilogi G. 
 
Zadnji preizkusni let je minil brez posebnosti. Pilot in inženir sta bila zadovoljna s potekom 
leta in pogoji v zraku, kar je pomenilo zelo primerljive meritve med poizkusi. Podatki, ki jih 
je med letom beležil inženir letalskih preizkusov, so podani v preglednicah 3.21 in 3.22. 
Pogoji za letenje so bili med zadnjim letom najboljši, saj so padavine stabilizirale ozračje, 
preden se je lahko segrelo in povzročilo nastanek turbulenc in nestabilnih plasti zraka. Tretji 
preizkusni let je zajemal točke 3, 10, 11 in 12 iz matrike preizkusnih točk.  
 

















762 (2500) 0 14 42 0,853 (25,2) 
914 (3000) 55 13 42,4 0,84 (24,8) 
1067 (3500) 109 12 42 0,823 (24,3) 
2 
762 (2500) 0 14 42,7 0,853 (25,2) 
914 (3000) 54 13 42,7 0,836 (24,7) 
1067 (3500) 112 13 42,3 0,816 (24,1) 
3 
762 (2500) 0 15 42,6 0,847 (25) 
914 (3000) 55 14 42,1 0,84 (24,8) 




















1 45,8 (89) 49,5 15 0,792 (23,4) 
2 45,8 (89) 49,4 15 0,799 (23,6) 
3 45,8 (89) 49,4 15 0,796 (23,5) 
11 
1 41,7 (81) 44,8 15 0,738 (21,8) 
2 41,7 (81) 44,8 15 0,735 (21,7) 
3 41,7 (81) 44,8 15 0,735 (21,7) 
12 
1 36,5 (71) 38,6 14 0,691 (20,4) 
2 36,5 (71) 39,2 14 0,687 (20,3) 











4 Rezultati in diskusija 
Sledeče poglavje je razdeljeno na tri glavne sklope, v katerih primerjamo in interpretiramo 
rezultate iz statičnega preizkusa, preizkusa statičnega potiska in preizkusa v letu. Seveda gre 
pri preizkusu statičnega potiska in preizkusu v letu za tri različne nastavitve, kar je razločno 
navedeno in opisano. Analizo rezultatov meritev smo opravili znotraj programske opreme 
Dewesoft, ki smo jo prav tako uporabili za izvoz podatkov v datotečni format XLS. Rezultate 
smo interpretirali in predstavili s programom MS Excel.  
 
 
4.1 Statični preizkus 
V sklopu statičnega preizkusa propelerske gredi smo izvedli 10 preizkusov, ki so temeljili 
na postopnem dodajanju in večanju obremenitev. Statični preizkus je podal dokaze o trdnosti 
propelerske gredi in karakteristiko merilnega sistema, ki smo jo nato uporabili pri kasnejših 
preizkusih oz. meritvah. Kljub postopni izvedbi statičnega preizkusa je smiselno predstaviti 
zgolj 3 najpomembnejše primere obremenitev gredi.  
 
 
4.1.1 Preizkus največje obremenitve 
Skupno je bilo pri prvem delu statičnega preizkusa izvedenih 8 od prej omenjenih 10 
preizkusov, pri katerih smo postopno dodajali obremenitve. Zadnji izmed osmih preizkusov 
je vključeval maksimalne vrednosti vseh obremenitev, njegovi rezultati pa so podrobneje 
predstavljeni v tem poglavju.  
 
Slika 4.1 prikazuje potek obremenitev med preizkusom. Kot je razvidno, smo obremenitve 
povečevali postopoma, kot je bilo predvideno v programu statičnega preizkusa. Najprej smo 
povečevali vse obremenitve do vrednosti faktorja 1, nato pa nadaljevali zgolj z 
obremenitvama M1 in M2. Ob povečevanju teh dveh obremenitev se je povečevala vrednost 
navora na gredi, ki smo ga na koncu povečali do 710 Nm kljub zgornji omejitvi 700 Nm. Pri 
vseh krivuljah so vidni vrhovi med potekom preizkusa. To je posledica načina 
obremenjevanja, ki smo ga izvedli z ročnimi vitli. Najbolj je to očitno pri večjih 
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obremenitvah, ker v sistemu ni bilo več veliko elastičnosti in je vsak premik pomenil 
precejšnje povečanje obremenitve. Obenem smo morali pri obremenitvah na vpetjih T in V, 
tudi po doseženi najvišji vrednosti sile, večkrat dodatno povečati obremenitev, saj so se 




Slika 4.1: Časovni potek obremenitev preizkusa največje obremenitve 
 
Na podlagi preizkusa smo prav tako določili karakteristiko merilnega lističa na gredi. Za 
nadaljnje preizkuse je bilo relevantno območje od 0 Nm do 300 Nm, kjer je karakteristika 
merilnega lističa znašala 675 Nm/V. Korekcija navora je znašala 2144 Nm iz dveh razlogov. 
Prvi razlog je bilo prednapetje lističa z namestitvijo, saj lepilo postavi listič v določen 
položaj, ki načeloma ni nevtralen. Zato je sistem omogočal premikanje točke z vrednostjo 0 
glede na prednapetost merilnega lističa. Drugi razlog je izhod analognega signala, ki poda 
vrednost napetosti med 0 in 5 V, sredina signala pa je pri 2,5 V, ker merilni listič in merilni 
sistem omogočata meritev navora v obeh smereh torzijske deformacije. Zaradi predhodno 
omenjene prednapetosti je bila ničta napetost nekoliko višja od 2,5 V, kar smo lahko 
kompenzirali v uporabniškem vmesniku programskega okolja Dewesoft.  
 
 
4.1.2 Vpliv sile potiska 
S preizkusom smo želeli praktično potrditi dejstvo, da se merilni listič s polnim 
Wheatstonovim mostičkom na aksialne obremenitve ne odzove oz. da obremenitev v 
aksialni smeri ne vpliva na meritev navora. Preizkus smo začeli z obremenjevanjem gredi 
na navor. Preden smo začeli s povečevanjem sile v aksialni smeri, smo počakali, da se je 
vrednost navora ustalila. Obremenitev na navor je znašala 354 Nm, kar je pomenilo približno 
polovico maksimalne obremenitve pri statičnem preizkusu. Simulacijo sile potiska smo 
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vrednosti navora. Pred vsakim povečanjem sile smo počakali, da se je vrednost ustalila. Kot 
je prikazano na sliki 4.2, smo silo štirikrat povečali do končne obremenitve približno 2200 N. 
Čeprav smo za dejansko doseženo maksimalno potisno silo na letalu predvideli silo okrog 
1500 N, smo se odločili preizkusiti gred z večjo obremenitvijo, ki jo je potencialno možno 
doseči pri drugačni konfiguraciji motorjev in propelerjev. V podjetju je ta podatek pomenil, 




Slika 4.2: Časovni potek preizkusa za vpliv sile potiska 
 
Iz poteka obremenitve je razvidno, da sila na gred v aksialni smeri ni imela vpliva na odčitek 
navora, kar je nazorno prikazano kot konstantna vrednost navora na sliki 4.2. Ponovno so v 
poteku sile vidni vrhovi, ki so prisotni zaradi elastičnosti sistema. Ko smo gred obremenili s 
silo na vpetju T, se je po prvotni obremenitvi sistem nekoliko razbremenil, saj se je premik 
prenesel po celotni dolžini vseh jeklenic in na ročni vitel. Prav tako je razvidno, da so ti 
vrhovi bolj izraziti in lepše vidni pri višji sili, saj takrat v sistemu ostaja manj elastičnosti in 
se vsak premik odrazi z večjo spremembo sile kot pri nižjih vrednostih obremenitve.  
 
 
4.1.3 Vpliv prečne sile 
Zadnji v sklopu statičnih preizkusov je bil preizkus vpliva prečne sile. Prečna sila na 
propelersko gred je lahko v letu prisotna zaradi nesimetričnega delovanja propelerja, 
pospešenega zavijanja letala po smeri, pospešenega spreminjanja vpadnega kota letala ali 
sunkov oz. turbulenc v zračni masi, skozi katero se letalo premika. Ker je gred simetrična, 
smer obremenitve s prečno silo ni bila pomembna. Edina prečna sila, ki smo jo lahko 
natančno prilagajali, je bila sila v navpični smeri na vpetju V. Ponovno smo gred predhodno 
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kot pri prejšnjem preizkusu smo tudi v tem primeru gred obremenili na navor in počakali, 
da se je vrednost ustalila pri več kot 350 Nm, kar je ponovno približno polovica največje 




Slika 4.3: Časovni potek obremenitev za vpliv prečne sile 
 
Na sliki 4.3 je prikazan časovni potek obremenitev, iz katerega je razvidno, da se je s 
povečevanjem prečne sile na gred zmanjševala vrednost navora. Na približno 80. sekundi 
trajanja preizkusa smo v sistem vnesli impulzno motnjo, saj je bilo opaziti razklon med 
silama, ki sta gred obremenjevali na navor, in znižanje vrednosti navora. Sili, ki sta 
povzročali navor, sta se z večanjem prečne sile nižali, opaziti pa je bilo tudi vedno večji 
razklon med njima. Sili sta se manjšali in vedno bolj razklanjali do največje prečne sile, ki 
je znašala 400 N. Vrednost sil M1 in M2 je s 499 N in 509 N pri najmanjši prečni sili padla 
na 460 N in 481 N pri največji prečni sili. To je pomenilo, da se je navor s prvotnih 357 Nm, 
zmanjšal na 328 Nm. Za merilni listič s polnim Wheatstonovim mostičkom je v tem primeru 
veljalo enako načelo kot pri prejšnjem preizkusu. Ker se pri aksialni ali upogibni obremenitvi 
deformacija dveh nasprotnih uporov kompenzira s parom, je omenjeni padec navora 
zagotovo izviral iz mehanske postavitve preizkuševališča. Slabost obremenjevanja na navor 
je bila obremenjevanje preko jeklenih vrvi in škripcev. Prečna sila in obe sili za obremenitev 
z navorom so bile vezane preko škripcev na tla, kar je pomenilo, da se ne morejo prilagajati 
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4.2 Preizkus statičnega potiska 
Statični potisk smo za vsako nastavitev kotov krakov propelerja vedno preizkusili pred 
preizkusom v letu. Statični potisk sicer ne odraža potiska, ki ga letalo doseže med letom, a 
je bila izvedba smiselna zaradi nove komponente in opazovanja spreminjanja parametrov ob 
povečevanju kota krakov propelerja. Zaradi uvedene prakse v podjetju, kjer so bile meritve 
izvajane, je nastavitev propelerja odvisna od doseženih obratov motorja na tleh, zato je bil 
omenjeni preizkus smiseln. Pred prvim preizkusom statičnega potiska smo preverili 
maksimalne dosežene obrate motorja in prilagodili nastavitev propelerja po navodilih 
glavnega inženirja v podjetju.  
 
Pomembno je tudi omeniti, da so prikazane vrednosti navora povprečne vrednosti, ki jih je 
programska oprema Dewesoft samodejno računala v realnem času. Povprečje se je računalo 
za vsako preteklo sekundo, znotraj katere je sistem zabeležil 20.000 meritev. Frekvenca 
vzorčenja je bila torej 20 kHz. 
 
 
4.2.1 Preizkus 1 
Za prvi preizkus statičnega potiska smo izmerili povprečni kot krakov propelerja, ki je znašal 
14,8° na 75 % premera propelerja. Slika 4.4 prikazuje potek navora in sile potiska med 
meritvijo. Razvidno je, da smo v časovnem intervalu med 100 s in približno 280 s ogrevali 
motor na 2500 obr/min. Nato smo po inkrementih 500 obr/min povečevali moč motorja do 
maksimalne nastavljene moči. Iz grafa je razvidno, da se je vrednost navora ustalila po 
določenem času z izjemo meritve pri maksimalni moči, kjer je bilo zaradi nestabilnosti 











































T - navor na gredi
Ft - sila potiska
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V preglednici 4.1 so navedeni rezultati preizkusa statičnega potiska pri kotu krakov 
propelerja 14,8°. Nastavitev kota krakov je omogočala dosego obratov največje stalne moči. 
Pri 5500 obr/min na motorju je bila vrtilna hitrost gredi 2420 obr/min. Najvišja vrednost 
navora je znašala 210 Nm. Po enačbi (2.29) smo izračunali moč na gredi. Moč pri obratih 
največje stalne moči je bila 53,2 kW. Moč pri 5500 obr/min in standardnih atmosferskih 
pogojih za ta motor znaša 58 kW. Nižja dosežena moč je posledica elevacije letališča in 
nadstandardne temperature, kar znižuje zmogljivost motorja.  
 













β [°] nm [obr/min] nG [obr/min] T [Nm] Ft [N] PG [kW] 
14,8 
2500 1100 40 265 4,6 
3000 1320 57 390 7,9 
3500 1540 76 532 12,3 
4000 1760 101 726 18,6 
4500 1980 130 980 27,0 
5000 2200 170 1300 39,2 
5500 2420 210 1584 53,2 
 
 
4.2.2 Preizkus 2 
Za drugi preizkus so bili kraki propelerja nastavljeni na 15,6°. Meritev je potekala enako kot 
pri prvem preizkusu s povečevanjem obratov motorja po inkrementih. Kot smo predvidevali, 
ni bilo mogoče doseči obratov največje stalne moči pri 5500 obr/min. Motor je dosegel 
največ 5400 obr/min, kar je ustrezalo 2376 obr/min propelerske gredi. Večji kot krakov 
propelerja pomeni več upora krakov, posledica pa je višja vrednost navora pri istih obratih 
v primerjavi s prejšnjim preizkusom. Rezultati meritve so navedeni v preglednici 4.2. 
 













β [°] nm [obr/min] nG [obr/min] T [Nm] Ft [N] PG [kW] 
15,6 
2500 1100 40 240 4,6 
3000 1320 59 368 8,2 
3500 1540 77 528 12,4 
4000 1760 105 746 19,4 
4500 1980 130 980 27,0 
5000 2200 172 1295 39,6 
5400 2376 209 1515 52,0 
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4.2.3 Preizkus 3 
Za zadnji preizkus smo nastavili krake propelerja na 16,5°. Potek meritve je bil identičen 
prejšnjima dvema. Ponovno ni bilo mogoče doseči vrednosti obratov največje stalne moči. 
Pri omenjeni nastavitvi krakov propelerja in pri polni nastavljeni moči motorja je bila 
najvišja vrtilna hitrost 5180 obr/min. Najvišji izmerjeni navor in posledično tudi moč na 
gredi sta bila nižja od prejšnjih preizkusov. V preglednici 4.3 so navedeni rezultati zadnjega 
preizkusa statičnega potiska.  
 













β [°] nm [obr/min] ng [obr/min] T [Nm] Ft [N] PG [kW] 
16,5 
2500 1100 43 281 5,0 
3000 1320 59 409 8,2 
3500 1540 86 627 13,9 
4000 1760 110 827 20,3 
4500 1980 145 1109 30,1 
5000 2200 189 1345 43,5 
5180 2279 204 1446 48,7 
 
 
4.2.4 Primerjava preizkusov 
Kot je razvidno iz predstavljenih rezultatov meritev statičnega potiska, se s povečevanjem 
kota krakov propelerja navor pri istih obratih povečuje. Pri prvih dveh preizkusih razlika ni 
očitna, vendar je opaziti trend povečanja. Pri tretjem preizkusu je razlika občutno večja. Kot 
je razvidno iz grafa na sliki 4.5, se krivulja zadnjega preizkusa vedno nahaja nad ostalima 
dvema, ki se v nekaterih točkah prekrivata. Razlog za delno prekrivanje prvih dveh krivulj 
je najverjetneje relativno majhna sprememba v kotu krakov, saj pri spreminjanju kota ni 
pričakovati linearne spremembe, še posebej pri skrajnih vrednostih nastavitev. Pri zadnji 
točki prvih dveh preizkusov je večji razklon tudi zaradi dejstva, da pri drugem preizkusu ni 
bilo mogoče doseči enake vrtilne hitrosti motorja oz. propelerja. Če bi krivulji večjih kotov 
krakov podaljšali do linije 2420 obr/min, bi bili vrednosti navora pri istih kotih krakov 
propelerja višji. V kolikor bi še nadalje povečevali kot krakov propelerja bi se vrednost 
navora pri istih obratih gredi ali motorja najverjetneje še naprej povečevala.  
 
Kot v primeru navora se tudi sila potiska pri enaki vrednosti obratov gredi oz. motorja 
povečuje, če povečamo vpadni kot krakov propelerja. Iz slike 4.6 je razvidno, da se je potisk 
pri prvih dveh nastavitvah krakov propelerja zelo malo razlikoval, kar je lahko posledica 
slabših atmosferskih pogojev. Ob nižjem zračnem tlaku in višji temperaturi zraka je gostota 
zraka nižja in prav tako tlak polnjenja cilindrov. Oba faktorja prispevata k nižji moči motorja. 
Pomembno pa je omeniti, da so dejanske vrednosti statičnega potiska višje, saj v izmerjenih 
vrednostih ni upoštevana sila trenja zaradi mase letala. 
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Slika 4.6: Preizkus statičnega potiska – graf vrtilna hitrost-sila potiska 
 
Zagotoviti popolnoma enakovredne pogoje med posameznimi meritvami na prostem je tako 
rekoč nemogoče. Razlike v pogojih pridejo do izraza predvsem, ko se preizkusi dogajajo v 
daljšem časovnem obdobju. Edini način za doseganje primerljivih pogojev je preizkušanje v 
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4.3 Preizkus v letu 
4.3.1 Zmogljivost vzpenjanja 
Prvi del preizkusa v letu so bile meritve zmogljivosti vzpenjanja. Vsako letalo se najhitreje 
vzpenja pri določeni hitrosti, ki se jo v letalstvu označuje z VY. Ta hitrost ni odvisna od 
propelerja, kota krakov propelerja ali motorja, ampak je lastnost letala. Torej se letalo ne 
glede na nastavitev moči ali konfiguracijo motorja in propelerja najhitreje vzpenja prav pri 
tej hitrosti. V našem primeru smo za meritev zmogljivosti vzpenjanja izbrali hitrost, ki jo 
navaja priročnik letala in je znašala 39,1 m/s (76 vozlov) indicirane zračne hitrosti.  
 
Za zagotavljanje ponovljivosti meritev smo izbrali pas višine med 762 in 1067 metrov (2500 
in 3500 čevljev) barometrske višine. Meritve so bile torej vedno izvedene v istem pasu 
barometrske višine, kjer je bila edina spremenljivka temperatura zraka. Gostota zraka vpliva 
na zmogljivost vzpenjanja, ki se z višino zmanjšuje, saj gostota zraka pada. Kot je opisano 
v poglavju 3.6.2.2, smo meritve izvedli v skladu s standardno meritvijo zmogljivosti 
vzpenjanja, torej je bil postopek meritve primerljiv med posameznimi preizkusi. 
 
V preglednici 4.4 so navedeni rezultati meritev navora pri merjenju zmogljivosti vzpenjanja. 
Tekom vzpenjanja se je vrednost navora na gredi manjšala, kot lahko vidimo pri vseh 
ponovitvah meritve. Padec navora je posledica treh faktorjev. Prvi je že omenjeno padanje 
gostote zraka z naraščajočo višino. Drugi faktor je prav tako povezan z gostoto zraka, vendar 
se nanaša na motor. Z vzpenjanjem poleg gostote zraka pada tudi zračni tlak, oba pa znižujeta 
moč motorja. Torej sta razloga za padec navora manjša moč motorja in posledično manjša 
moč na propelerski gredi ter nižja gostota zraka, kar pomeni, da imajo kraki propelerja 
manjši upor pri vrtenju. Manjša sila upora na krakih propelerja prispeva k znižanju navora 
na propelerski gredi. Tretji faktor se prav tako nanaša na gostoto zraka in upor krakov 
propelerja. Pri propelerju s stalnim korakom se geometrija ne spreminja, torej se ob 
konstantni moči in nižanju gostote zraka povečujejo obrati, potrebni za vzdrževanje iste moči 
na gredi. V praksi je to pomenilo, da so se obrati motorja zelo počasi povečevali med 
vzpenjanjem, zato je moral pilot odreagirati z nižanjem obratov motorja, kar je pomenilo 
dodatno nižanje moči. 
 
Kljub želji po čim bolj enakovrednih pogojih med posameznimi preizkusi je te nemogoče 
zagotoviti. Tudi najmanjša razlika v atmosferskih pogojih lahko ustvari razlike v rezultatih 
meritev. Ob primernih pogojih je največji vir variabilnosti človeški faktor oz. tehnika letenja 
pilota. Kljub toleranci hitrosti zrakoplova +/–0,5 m/s (1 vozel) od ciljne hitrosti je hitrost 
zrakoplova vir variabilnosti rezultatov. Ponovljivost je v našem primeru glede na vse 
omenjene vplive zelo dobra. Kljub razlikam med posameznimi poizkusi in znotraj vsake 
meritve, ki je sploh v primeru najmanjšega kota krakov precejšnja, so rezultati pri ostalih 
dveh kotih krakov veliko bolj ponovljivi. 
 
Med vsakim izmed preizkusov je pilot vzdrževal moč motorja pri 5500 obr/min. Na podlagi 
povprečnega navora vsake meritve smo lahko izračunali povprečno moč, ki je za vsakega 
izmed poizkusov navedena v zadnjem stolpcu preglednice 4.4. Vrednost moči na propelerski 
gredi je ponovljiva in glede na izkušnje z letali tega tipa predstavlja realno vrednost glede 
na konfiguracijo propelerja in motorja.  
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1 1 130 121 118 123 31,2 
2 
1 146 143 140 143 36,2 
2 147 144 140,5 143,8 36,5 
3 148 143 139 143,3 36,3 
3 
1 177 173,5 170,5 173,7 44 
2 173 170 166 169,7 43 
3 176 173 168 172,3 43,7 
 
 
Glede na čas, porabljen za vzpon od 762 metrov (2500 čevljev) do 1067 metrov (3500 
čevljev), smo lahko izračunali zmogljivost vzpenjanja. Podatki, ki smo jih uporabili, so za 
vsak preizkus navedeni v poglavju 3.6.6. V preglednici 4.5 so predstavljeni rezultati 
izračunov zmogljivosti vzpenjanja za vsako posamezno nastavitev kota krakov propelerja.  
 
Zmogljivost vzpenjanja je bila pri preizkusu z najmanjšim kotom krakov propelerja izredno 
slaba, zato je bila točka preizkusa prekinjena že po prvem poizkusu meritve. Kljub samo eni 
meritvi smo izračunali zmogljivost vzpenjanja, ki je v povprečju znašala samo 0,71 m/s 
(139 ft/min) in se je znotraj izvedene meritve občutno razlikovala med prvo in drugo 
polovico meritve. V prvi polovici meritve je bila hitrost vzpenjanja 1,12 m/s (221 ft/min) v 
drugi pa 0,52 m/s (102 ft/min), kar nakazuje, da je bil kot krakov propelerja neprimeren. 
Tako slaba zmogljivost vzpenjanja je lahko zelo nevarna, saj se tako nizka navpična hitrost 
lahko izniči zaradi atmosferskih pogojev ali vplivov vrtincev za težjim zrakoplovom. 
 










  do 914 m 
(od 2500 
do 3000 ft) 
Od 914  
do 1067 m 
(od 3000 
do 3500 ft) 
Od 762 
  do 1067 m 
(od 2500  
do 3500 ft) 
1 1 1,12 (221) 0,52 (102) 0,71 (139) 0,71 (139) 
2 
1 1,61 (316) 1,48 (291) 1,54 (303) 
1,56 (307) 2 1,64 (323) 1,52 (300) 1,58 (311) 
3 1,77 (349) 1,39 (273) 1,55 (306) 
3 
1 2,77 (545) 2,82 (556) 2,79 (550) 
2,75 (542) 2 2,82 (556) 2,63 (517) 2,72 (536) 
3 2,77 (545) 2,72 (536) 2,75 (541) 
 
 
Pri drugi nastavitvi kota krakov propelerja je opaziti občutno izboljšanje zmogljivosti 
vzpenjanja, saj je povprečna hitrost vzpenjanja med tremi poizkusi znašala 1,56 m/s 
(307 ft/min). Z majhnim povečanjem kota krakov smo torej dosegli več kot stoodstotno 
povečanje zmogljivosti. Ponovljivost hitrosti vzpenjanja za celoten pas od 762 (2500 
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čevljev) do 1067 metrov (3500 čevljev) je bila za to nastavitev zelo dobra. Znotraj prvega in 
tretjega poizkusa pa lahko vidimo občutno razliko med prvim in drugim delom meritve. 
Razlika je lahko posledica tehnike pilotiranja oz. majhnega nihanja okrog ciljne hitrosti 
letala in vplivov v zračni masi, kar je inženir tudi zabeležil med preizkusom.  
 
Pri tretji nastavitvi kota krakov propelerja se je zmogljivost vzpenjanja še dodatno izboljšala. 
Povprečna hitrost vzpenjanja je znašala 2,75 m/s (524 ft/min), kar predstavlja 76-odstotno 
povečanje zmogljivosti v primerjavi s prejšnjo nastavitvijo. Ponovljivost meritev pri zadnji 
nastavitvi je bila dobra. Le pri drugi meritvi je opaziti nekoliko večje odstopanje med obema 
polovicama meritve. Pri prvem poizkusu je bila hitrost vzpenjanja v prvem delu celo manjša 




Slika 4.7: Primerjava hitrosti vzpenjanja pri različnih nastavitvah propelerja 
 
Na sliki 4.7 je grafično predstavljeno naraščanje hitrosti vzpenjanja s povečevanjem kota 
krakov propelerja. Glede na lastnosti propelerjev stalnega koraka najverjetneje nismo 
dosegli vrha zmogljivosti vzpenjanja s tem propelerjem. Če bi še naprej povečevali kot 
krakov propelerja bi se pri neki vrednosti krivulja obrnila navzdol in zmogljivost vzpenjanja 
bi s povečevanjem kota krakov padala. Kota krakov prav tako ne bi smeli manjšati, saj bi 
zelo verjetno presegli omejitev maksimalnih obratov motorja, obenem pa bi nastavitev 
propelerja lahko pomenila zelo slabe zmogljivosti. Pomembno je omeniti, da rezultatov 
nismo prilagodili za standardne pogoje atmosfere, saj so bile razlike v temperaturi med 
posameznimi preizkusnimi leti relativno majhne, enako velja za skupno maso letala. 
Največja razlika v masi je bila med prvim in zadnjim preizkusnim letom, in sicer 9 kg, kar 
predstavlja manj kot 2 odstotka skupne mase letala. Kljub vsemu bi bilo zaradi zagotavljanja 
ponovljivosti meritev smiselno izvesti veliko več ponovitev in preizkusnih letov. Poletni čas 
ni najbolj primeren za meritve zmogljivosti, zato je bil kompromis izvajanja meritev manj 
ponovitev in različnih nastavitev propelerja. Navsezadnje priprava na preizkusni let z novo 
nastavitvijo traja približno en dan, udeleženih pa je več oseb. Vsak dan preizkušanja je torej 













































β - kot krakov propelerja [°]
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4.3.2 Zmogljivost križarjenja 
Drugi del preizkusnih letov je bila meritev zmogljivosti križarjenja pri različnih nastavitvah 
moči motorja. Z različnimi nastavitvami moči smo želeli ugotoviti doseženo hitrost za 
posamezno nastavitev. S kalibracijsko Pitotovo cevjo, ki je podrobneje opisana v poglavju 
3.6.1.6, smo merili kalibrirano hitrost letala v zračni masi. Ker smo meritve zmogljivosti 
križarjenja izvajali na konstantni barometrski višini 914 metrov (3000 čevljev), so se pogoji 
v atmosferi razlikovali zgolj po temperaturi. Na podlagi korekcije gostote zraka za 
odstopanje od standardne temperature na tej višini smo izračunali pravo zračno hitrost letala. 




4.3.2.1 Preizkus 1 
Prvi preizkus zmogljivosti križarjenja je bil izveden takoj po preizkusu zmogljivosti 
vzpenjanja. Za vsako nastavitev obratov motorja oz. moči sta bili izvedeni dve meritvi. Po 
programu preizkušanja v letu smo načrtovali tri ponovitve za vsako nastavitev moči, a so se 
pogoji hitro slabšali. Zaradi turbulence med preizkusi smo se morali zadovoljiti z dvema 
ponovitvama.  
 
V preglednici 4.6 so navedeni rezultati meritev in izračunov za prvi preizkus zmogljivosti 
križarjenja, in sicer za preizkusne točke od 4 do 6. Z izjemo meritev pri preizkusni točki 5 
se meritve zelo dobro ujemajo in med njimi ni velikih razlik. Razlike pri meritvah preizkusne 
točke 5 so najverjetneje posledica nemirnosti v ozračju, o katerih je poročal inženir letalskih 
preizkusov. Dviganje zraka povzroči dviganje letala, na kar mora pilot odreagirati s 
spuščanjem nosa letala. To pomeni rahlo pridobivanje hitrosti, čeprav skorajda neopazno. 
Kljub ne popolnoma mirnemu ozračju smo dobili referenčne meritve, na podlagi katerih smo 
lahko ocenili kvaliteto meritev kasnejših preizkusnih točk. Glede na tehniko meritve smo 
prilagodili tudi odčitavanje vrednosti navora. Zaradi stalnega nihanja vrednosti navora, ki je 
posledica izgorevanja v batnem motorju, je potrebno izračunati povprečno vrednost navora. 
Ob meritvah zmogljivosti križarjenja je inženir letalskih preizkusov po navodilih pilota 
zabeležil trajanje stabiliziranega leta. Za ta časovni interval smo izračunali povprečje 
meritev navora pri vzorčenju 20 kHz. 
 













1 18 45 47,8 107 
2 18 44,5 47,3 109 
5 
1 18 39,5 41,9 96 
2 18 40 42,4 92 
6 
1 18 36 38,2 81 
2 19 36 38,3 82 
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Z meritvijo navora in konstantno vrednostjo obratov gredi smo po enačbi (2.29) izračunali 
moč na gredi propelerja PG. Ob konstantnih obratih in istem kotu krakov propelerja sta navor 
in moč premo sorazmerna. Kot je razvidno iz preglednice 4.7, se je moč na gredi 
zmanjševala, ko smo zmanjševali obrate oz. nastavljeno moč motorja. Učinkovitost 
propelerja ηP smo izračunali po izpeljani enačbi (2.27). Za vsako ponovitev je izračunan tudi 
količnik napredovanja J po enačbi (2.28). Rezultati omenjenih izračunov za preizkusne točke 
4–6 so predstavljeni v preglednici 4.7. 
 














1 27,1 0,722 0,732 
2 27,6 0,714 0,703 
5 
1 22,1 0,697 0,72 
2 21,2 0,706 0,767 
6 
1 16,8 0,706 0,913 
2 17 0,707 0,907 
 
 
Pri preizkusnih točkah 4 in 5 je opazna razlika med prvo in drugo ponovitvijo. Pri preizkusni 
točki 4 lahko vidimo, da je bila ob višji vrednosti navora pri drugi ponovitvi dosežena nižja 
hitrost. To pomeni, da je bila kljub večjemu vnosu energije preko propelerja hitrost letala 
nižja. Obe vrednosti zmanjšata učinkovitost propelerja za skoraj 0,03 v primerjavi s prvo 
ponovitvijo. Pri preizkusni točki 5 je primer analogen. Ob višji vrednosti navora je bila 
dosežena nižja hitrost, kar je pomenilo razliko 0,047 v učinkovitosti propelerja. Pri 
preizkusni točki 6 sta bili meritvi zelo podobni. Razlika v učinkovitosti propelerja je znašala 
zgolj 0,006. Z zniževanjem moči motorja je opaziti naraščanje učinkovitosti propelerja. 
Razlog za naraščanje je najverjetneje majhen nastavljen kot propelerja, ki mu ustrezajo 
manjše vrtilne hitrosti in nižje hitrosti letala. Obenem je letalo letelo bližje hitrosti, ki zahteva 




4.3.2.2 Preizkus 2 
Drugi preizkus se je izvajalo v zgodnejšem jutranjem času zaradi mirnejšega ozračja, saj je 
bilo proti koncu prvega preizkusnega leta v zraku zaznati začetek turbulenc zaradi 
vzhajajočega sonca. Ob boljših pogojih v atmosferi smo lahko izvedli po tri ponovitve za 
vsako nastavitev moči oz. obratov motorja.  
 
V preglednici 4.8 so navedeni rezultati meritev hitrosti in navora za preizkusne točke 7–9. 
Pri največji nastavitvi moči je bila razlika med najmanjšo in največjo izmerjeno vrednostjo 
navora 6 Nm, kar predstavlja 5 % največje vrednosti. Pri največji vrednosti navora smo sicer 
dosegli tudi najvišjo hitrost, kar pa ne velja za najnižjo hitrost oz. meritev navora. Meritve 
hitrosti so se razlikovale za največ 1,1 m/s. Pri preizkusni točki 8 so bile meritve navora 
veliko bolj primerljive. Vrednosti se niso razlikovale za več kot 1 Nm, medtem ko je največja 
Rezultati in diskusija 
92 
razlika v hitrosti znašala 0,9 m/s. Pri zadnji izmed treh ponovitev lahko vidimo, da je 
temperatura narasla na 20 °C, kar že nakazuje vpliv vremena in rahlo nestabilne pogoje. Pri 
najnižji nastavitvi moči smo izmerili zelo primerljive hitrosti, kjer je največja razlika 
0,2 m/s, a je bila vrednost pri zadnji izmed ponovitev neprimerljivo večja od ostalih dveh. Z 
razliko 4 Nm (4,4 %) in nižjo izmerjeno hitrostjo se ne sklada z meritvami v prvih dveh 
ponovitvah. Ponovno lahko opazimo, da je bila temperatura pri zadnji ponovitvi 20 °C, kar 
nakazuje naraščanje temperature v ozračju. Rahla nestabilnost ozračja je lahko razlog za 
odstopanje meritev, veliko bolj verjeten razlog pa je tehnika pilotiranja.  
 













1 19 47 50 122 
2 19 46 48,9 118 
3 19 46,5 49,5 116 
8 
1 19 40,5 43,1 106 
2 19 40,3 42,9 107 
3 20 41,1 43,8 106 
9 
1 19 37 39,4 86 
2 19 37 39,4 86 
3 20 36,8 39,2 90 
 
 
V preglednici 4.9 so podani rezultati izračunov, ki smo jih izvedli po istem postopku kot pri 
preizkusnih točkah 4–6. Pri preizkusni točki 7 je opazna precejšnja razlika v vrednosti 
učinkovitosti propelerja med ponovitvami. Razlika med največjo in najmanjšo vrednostjo 
učinkovitosti propelerja je 0,03. Glede na rezultate meritev in precejšen raztros je 
razumljivo, da je tudi razlika temu primerna. Največja učinkovitost je bila dosežena pri 
zadnji ponovitvi točke 7, kjer je pri najmanjši vrednosti navora letalo doseglo srednjo hitrost. 
Kljub višji hitrosti v prvi ponovitvi je bila učinkovitost skoraj 0,02 nižja.  
 














1 30,9 0,756 0,712 
2 29,9 0,740 0,701 
3 29,4 0,748 0,731 
8 
1 24,4 0,716 0,682 
2 24,7 0,713 0,671 
3 24,4 0,728 0,702 
9 
1 17,8 0,727 0,860 
2 17,8 0,727 0,860 
3 18,7 0,724 0,826 
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Pri preizkusni točki 8 sta bili prvi dve ponovitvi zelo primerljivi tako po moči na gredi kot 
po učinkovitosti propelerja. Med tema dvema rezultatoma je razlika 1,1 %. Pri tretji 
ponovitvi je učinkovitost boljša za 0,02 oz. 0,03, saj je bila pri najnižji meritvi navora 
dosežena najvišja hitrost. Povprečna učinkovitost propelerja pa je bila slabša kot pri 
preizkusni točki 7. Prvi dve ponovitvi preizkusne točke 9 sta bili povsem enaki. Meritve tako 
hitrosti kot navora so se ujemale. Tretja ponovitev je krepko odstopala po meritvi navora, 
obenem pa je bila dosežena hitrost nižja, zato je bila učinkovitost propelerja za 0,034 nižja 
kot pri prvih dveh ponovitvah. Povprečna učinkovitost pri preizkusni točki 9 je znašala 
0,849, kar pomeni, da je tudi pri drugi nastavitvi kota krakov propeler najbolj učinkovit pri 
manj obratih in nizki hitrosti letala.  
 
 
4.3.2.3 Preizkus 3 
Tretji preizkus je kljub najkasnejšemu času začetka oz. vzleta nudil najboljše vremenske 
pogoje za preizkuse zmogljivosti. Pogoji takoj po koncu padavin so bili bolj stabilni in z bolj 
ugodnim temperaturnim gradientom. Kljub naraščanju temperature zaradi vpliva sonca se 
termika še ni uspela razviti.  
 
Meritve navora pri zadnjem preizkusu so navedene v preglednici 4.10. Zaradi zelo mirnega 
ozračja je bilo bistveno lažje vzpostaviti stabiliziran in uravnovešen horizontalni let pri 
predvidenih nastavitvah. Pri preizkusni točki 10 se vse tri ponovitve med seboj praktično 
niso razlikovale, saj je največje odstopanje hitrosti znašalo zgolj 0,1 m/s, odstopanje navora 
pa samo 1 Nm, kar za oba parametra pomeni manj kot 1 % največje vrednosti. Dobra 
ponovljivost pomeni zelo dobro izvedbo meritev. Kljub trem enakim meritvam hitrosti pri 
preizkusni točki 11, so se vrednosti navora nekoliko razlikovale. Največja razlika je znašala 
3 Nm. Kljub razliki pri meritvah navora je bila hitrost ponovljiva, kar kaže na zelo dobre in 
stabilne pogoje. Pri najmanjši nastavitvi moči je bilo nekaj več odstopanja kot pri prejšnjih 
dveh. Največja razlika v izmerjeni hitrosti je znašala 0,6 m/s, razlika v izmerjenem navoru 
pa 3 Nm. Enako kot pri nekaj ostalih preizkusnih točkah tudi pri preizkusni točki 12 največja 
izmerjena vrednost navora ni pomenila najvišje hitrosti.  
 













1 15 49,5 52,3 130 
2 15 49,4 52,2 129 
3 15 49,4 52,2 130 
11 
1 15 44,8 47,3 113 
2 15 44,8 47,3 111 
3 15 44,8 47,3 114 
12 
1 14 38,6 40,7 101 
2 14 39,2 41,3 98 
3 15 39,1 41,3 99 
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Najverjetneje je razlog za odstopanje tehnika pilotiranja, saj je ta ob tako majhnih razlikah 
težko opazna. Že najmanjša sprememba vpadnega kota pomeni odstopanje od 
horizontalnega leta, kar pomeni višjo hitrost v primeru spuščanja. Obenem obrati zaradi višje 
hitrost narastejo, torej mora pilot izvesti korekcijo zmanjšanja moči, kar se odraža pri manjši 
vrednosti navora. Kljub nekoliko slabši zadnji preizkusni točki so bili rezultati v primerjavi 
s prejšnjima preizkusoma boljši.  
 
Na podlagi rezultatov, predstavljenih v preglednici 4.10, smo kot pri prejšnjih dveh 
preizkusih izračunali moč na propelerski gredi in učinkovitost propelerja za vsako izmed 
ponovitev. Rezultati izračunov za preizkusne točke 10–12 so navedeni v preglednici 4.11. 
Pri preizkusni točki 10 je razvidno, da je ponovljivost rezultatov izjemno dobra. Največja 
razlika v izračunani moči na gredi je znašala zgolj 0,2 kW. Razlike pri učinkovitosti 
propelerja so minimalne, saj so rezultati vseh treh ponovitev znotraj 0,006.  
 














1 32,9 0,790 0,734 
2 32,7 0,789 0,737 
3 32,9 0,789 0,731 
11 
1 26,0 0,787 0,743 
2 25,6 0,787 0,757 
3 26,3 0,787 0,737 
12 
1 20,9 0,752 0,730 
2 20,3 0,764 0,758 
3 20,5 0,763 0,752 
 
 
Rezultati ponovitev preizkusne točke 11 so nekoliko slabši kot pri prejšnji preizkusni točki. 
Največja razlika v izračunani moči na gredi je znašala 0,7 kW, kar znaša 2,6 % v primerjavi 
z največjo vrednostjo. Učinkovitost propelerja se je razlikovala za največ 0,02, kar je seveda 
posledica razlik pri meritvah. Pri preizkusni točki 12 so se vrednosti izračunane moči na 
gredi razlikovale za največ 0,6 kW, kar pri nižji vrednosti moči predstavlja 2,8 %. Kakovost 
meritev je tudi pri izračunih učinkovitosti propelerja povzročila največjo razliko 0,028. 
Kljub nekoliko manj ponovljivim rezultatom pri preizkusnih točkah 11 in 12 se je zadnji 
preizkus izkazal za najboljšega izmed vseh treh. Rezultati so bili zadovoljivi in so potrdili 
funkcionalnost metode merjenja.  
 
Za vse tri preizkuse velja, da bi bila boljša natančnost meritev lahko dosežena z integracijo 
merjenih parametrov v en skupen sistem. Kljub zelo natančnim meritvam navora je 
najverjetneje inženirjeva delovna obremenitev pomenila, da je lahko manj časa posvetil 
nadzorovanju pilota in tehnike pilotiranja, kar je verjetno najvplivnejši faktor pri meritvah, 
ki zahtevajo visoko natančnost. Prav tako so spreminjajoči se vremenski pogoji lahko imeli 
majhen vpliv na meritve, kar se je pri izračunih lahko izrazilo v nekaj odstotkih razlike. 
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4.3.2.4 Primerjava 
S povečevanjem kota krakov propelerja se je skladno povečeval navor na propelerski gredi. 
Na sliki 4.8 je prikazan stolpčni diagram naraščanja navora s povečevanjem moči motorja 
oz. vrtilne hitrosti propelerske gredi. Vsak stolpec predstavlja povprečno vrednost navora 
vseh ponovitev znotraj ene preizkusne točke. Razvidno je, da se je navor povečeval s 




Slika 4.8: Navor na propelerski gredi 
 
Skladno s teoretičnimi predpostavkami so pri večjih kotih krakov propelerja točke pri istih 
obratih pomaknjene navzgor k večjim vrednostim navora. Pri najmanjšem kotu je povprečni 
navor pri 1980 obr/min znašal 81,5 Nm, medtem ko je pri večjih dveh nastavitvah kotov pri 
isti vrtilni hitrosti znašal 87,3 Nm za srednji kot in 99,3 Nm za največji kot krakov. Pri vrtilni 
hitrosti 2200 obr/min je pri najmanjšem kotu krakov povprečna vrednost navora znašala 
94 Nm. Ponovno sta bili vrednosti navora obeh ostalih nastavitev večji, in sicer 106,3 Nm 
in 112,7 Nm. Pri najnižji vrtilni hitrosti je bila razlika med povprečno vrednostjo navora 
zgornjih dveh nastavitev večja kot pri srednji vrtilni hitrosti. Razlika je posledica 
nelinearnosti srednje nastavitve, kjer je povprečna vrednost navora višja. Pri najvišji vrtilni 
hitrosti so vrednosti razporejene bolj logično. Razlika med točko pri najmanjšem kotu in 
srednjem kotu je 10,7 Nm, med točko srednjega kota in največjega kota pa razlika znaša 
11 Nm. Povprečna vrednost navora pri največjem kotu krakov in najvišji vrtilni hitrosti je 
znašala 129,7 Nm.  
 
Moč, ki se preko gredi prenaša na propeler, neposredno določa, kakšno hitrost bo letalo 
doseglo v horizontalnem letu. Propelerji stalnega koraka so navadno zasnovani za 
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hitrostjo spreminjajo tudi lastnosti propelerja in s tem učinkovitost. Kot smo ugotovili v 
prejšnjih poglavjih, je statični potisk večji pri manjših kotih krakov propelerja, vendar tak 
propeler ne bo zagotavljal dobrih zmogljivosti v križarjenju. Kljub relativno visoki vrednosti 
statičnega potiska pri najmanjšem kotu krakov propelerja so bile zmogljivosti letala v taki 
konfiguraciji zelo slabe.  
 
Na sliki 4.9 so prikazane povprečne hitrosti v odvisnosti od izračunane moči na gredi za vse 
preizkusne točke. Razvidno je, da je bila najvišja dosežena hitrost pri največjem kotu krakov 
propelerja. Primerjava srednje točke pri največjem kotu krakov in zadnje točke pri 
najmanjšem kotu krakov nam pove, da je letalo doseglo enako hitrost, ampak pri dveh 
različnih vrednostih moči. Manjša moč pri večjem kotu pomeni, da je imel propeler v tisti 
točki boljši izkoristek pri večjem kotu krakov. Po izračunih je bila razlika v učinkovitosti 
skoraj 0,03. Iz krivulj lahko povzamemo, da je povečevanje kota krakov pomenilo doseganje 




Slika 4.9: Prava hitrost letala kot funkcija moči 
 
Na podlagi podatkov in izračunov, pridobljenih s preizkusi, smo lahko izvedli primerjavo 
lastnosti propelerja pri različnih kotih krakov propelerja. Učinkovitost propelerja se 
najpogosteje predstavlja kot funkcijo količnika napredovanja, ki je podrobneje opisan v 
poglavju 2.2.6. Količnik napredovanja se spreminja z vrtilno hitrostjo in hitrostjo propelerja 
v zračni masi. Torej je bila slabost izvedenega preizkusa, da ob določeni nastavitvi obratov 
motorja oz. propelerja letalo in s tem propeler doseže neko hitrost. Te hitrosti brez poseganja 
v nastavitev moči motorja ni mogoče spremeniti. V vsakem primeru sta se vedno spreminjala 
oba parametra, saj je propeler vrste stalnega koraka. Če smo povečali moč motorja oz. 
povišali vrtilno hitrost propelerja, se je povišala tudi hitrost letala. Hitrost letala v enačbi za 
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Slika 4.10: Učinkovitost propelerja – vsi podatki 
 
Slika 4.10 prikazuje grafični izris vseh podatkov o učinkovitosti propelerja, pridobljenih z 
izračuni v prejšnjih treh poglavjih. Razvidno je, da točke niso urejene po značilni krivulji, ki 
bi nakazovala jasne lastnosti propelerja. Pri najmanjšem kotu krakov je bilo pričakovati v 
povprečju najnižjo vrednost količnika napredovanja, saj letalo pri majhnem kotu krakov 
doseže nižjo hitrost, ki premo sorazmerno povečuje napredovalni količnik. Pri kotu krakov 
14,8° in nastavitvi moči motorja na 4500 obr/min je imel količnik napredovanja zaradi nizke 
hitrosti zelo nizko vrednost, a je bil izračunan izkoristek v tem primeru preko 0,9. Letalo je 
pri teh dveh ponovitvah doseglo kalibrirano zračno hitrost 36 m/s, kar je ustrezalo 38,2 m/s 
oz. 38,3 m/s prave zračne hitrosti. Pri kalibrirani zračni hitrosti 36 m/s je letalo imelo zelo 
dobro drsno razmerje, kar pomeni, da je za vzdrževanje horizontalnega leta potrebovalo 
relativno nizek vnos energije. Ponovitvi ostalih dveh točk pri najmanjšem kotu krakov sta 
po izračunih dosegli manjši izkoristek ob večji in manjši vrednosti količnika napredovanja. 
Podoben vzorec je viden pri kotu krakov 15,6°. Ponovno je bila najboljša učinkovitost 
propelerja dosežena pri najnižjih vrtljajih, kar pomeni, da je tudi pri tem kotu propeler bolj 
učinkovit pri nižjih vrtljajih in zračni hitrosti. Povprečna učinkovitost propelerja pri najnižjih 
vrtljajih je znašala 0,849. Kljub višji doseženi hitrosti pri obeh ostalih nastavitvah moči, 
učinkovitost propelerja ni bila višja od 0,731.  
 
Pri največji nastavitvi krakov propelerja ni bilo opaziti tako velikih razlik v učinkovitosti 
propelerja kot pri prejšnjih dveh nastavitvah. Povprečna učinkovitost propelerja je bila 
ponovno najboljša pri najmanjši moči in je znašala 0,747. Pri srednji nastavitvi moči je bila 
učinkovitost propelerja 0,746, kar nakazuje, da so se lastnosti propelerja pri višjih vrtilnih 
hitrostih in hitrosti zraka začele spreminjati. Na sliki 4.11 je prikazana povprečna 
učinkovitost propelerja za vsako preizkusno točko. Kot je razvidno, je bila učinkovitost 
propelerja pri vseh treh kotih krakov propelerja boljša pri nižjih vrtljajih, vendar bi se trend 
ob nadaljnjem povečevanju kota najverjetneje obrnil, kot nakazuje potek učinkovitosti 
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Slika 4.11: Spreminjanje učinkovitosti z vrtilno hitrostjo 
 
Zelo verjetno je za to kombinacijo motorja in propelerja nastavitev kota 16,5° ugodna, če 
želimo sprejemljive zmogljivosti preko celotne envelope letala. Ob povečevanju kota krakov 
bi se učinkovitost najverjetneje še povečevala. Pri najvišjih obratih propelerja se je 
učinkovitost povečevala z vsako nastavitvijo, kar je skladno s teoretičnimi predpostavkami. 
Kljub boljši učinkovitosti pri višji doseženi hitrosti in kotu krakov 16,5° lahko na podlagi 
izkušenj s tem tipom letala trdimo, da bi za polno izkoriščanje potenciala letala v križarjenju 
morali krepko povečati kot krakov propelerja, saj je bila dosežena hitrost še vedno nižja od 
letala s standardnim propelerjem.  
 
Na sliki 4.12 je prikazan graf učinkovitosti propelerja za vse tri kote krakov, ki smo jih 
preizkušali. Torej ena točka predstavlja povprečje izračunov dveh oz. treh meritev pri istih 
obratih motorja oz. propelerja, saj smo z obrati motorja določili preizkusne točke.  
 
Enako kot pri grafu z vsemi točkami ta grafična predstavitev ne ponazarja značilne oblike 
krivulje učinkovitosti propelerja. Zaradi višje zračne hitrosti se krivulje pri večjih kotih 
krakov propelerja pomikajo v desno proti večjim vrednostim količnika napredovanja, kar je 
skladno s teoretičnimi predpostavkami. Pravilna oblika krivulje učinkovitosti propelerja pri 
enem kotu je zelo podobna obliki polare letala. Učinkovitost z naraščanjem količnika 
napredovanja najprej strmo narašča, potem se vrednost ustali oz. se krivulja izravna, preden 
spet strmo pade. Očitno je, da bi popis ene krivulje za določen kot krakov zahteval veliko 
več preizkusnih točk. V našem primeru smo izbrali tri inkremente nastavitve moči v korakih 
po 500 obr/min, kar je na koncu pomenilo samo tri preizkusne točke v križarjenju za vsako 
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Slika 4.12: Učinkovitost propelerja – povprečja 
 
Za boljši popis krivulje bi morali izvesti več ponovitev pri posamezni nastavitvi in tudi več 
inkrementov nastavitve moči. Pri primerjavi učinkovitosti propelerja s količnikom 
napredovanja opazimo zelo majhno razliko ob povečevanju moči oz. obratov, saj 
povečevanje obratov deluje na količnik napredovanja ravno nasprotno kot zračna hitrost. 
Kljub spremembi hitrosti se količnik napredovanja spreminja počasi. Število ponovitev bi 
lahko bilo bolj obsežno tudi s statističnega vidika. S stališča finančnega bremena in časovnih 
ovir pa je veliko število ponovitev obremenjujoče, sploh ob spremenljivih vremenskih 
pogojih, zato se v letalstvu zlasti zaradi finančnih obremenitev izvaja karseda malo letov. 
Obenem pa majhno število meritev ne omogoča statistične primerjave in opazovanja 
morebitnih statističnih vzorcev. 
 
Za popoln popis lastnosti propelerja bi morali izvesti zelo veliko število preizkusov pri 
različnih nastavitvah, hitrostih in močeh motorja. Matrika preizkusnih točk bi bila torej zelo 
obsežna. Največji faktor pri izvedbi preizkusov bi še vedno ostajali meteorološki pogoji, ki 
lahko začasno popolnoma onemogočijo preizkuse. Zagotavljanje primerljivih pogojev 
znotraj ene nastavitve oz. niza preizkusnih točk je v atmosferi izven rok pilota ali inženirja. 
Vsekakor so pogoji za tovrstne teste najbolj primerni v vetrovnikih, kjer se lahko prilagaja 
pogoje ali so vsaj konstantni in lažje merljivi. V kolikor bi želeli izvesti enak obseg 










































Celoten postopek od izbire kombinacije letala, motorja in propelerja do pridobitve vrednosti 
učinkovitosti propelerja se je izkazal kot zelo dolgotrajen in zahteven. Po določitvi 
geometrije gredi in izračunu obremenitev smo pokazali, da je gred primerna za dolgotrajno 
uporabo. Obdelava gredi je bila izvedena po pričakovanjih z zadovoljivo natančnostjo. Izbira 
merilne metode se je skozi preizkuse tako na tleh kot v zraku izkazala za zanesljivo. 
Preizkusi na tleh in v letu so bili dobro pripravljeni in izvedeni, kot smo jih načrtovali. Žal 
je pri preizkusih v letu veliko vlogo igralo vreme, a smo kljub temu uspešno izvedli meritve 
in pridobili rezultate za analizo. V sklopu magistrskega dela je bilo potrebno zasnovati veliko 
unikatnih elementov in postopkov, s katerimi se do tedaj v podjetju še nismo srečali.  
1) Zasnovali smo unikatno propelersko gred z dolgo življenjsko dobo, ki je primerna za 
več različnih kombinacij motorja in propelerja. 
2) Zasnovali smo kompakten sistem za merjenje navora na propelerski gredi z možnostjo 
implementacije v večnamenski sistem za zajem podatkov.  
3) Dokazali smo ustrezno trdnost propelerske gredi s statičnimi preizkusi. 
4) Predstavili smo področje letalskih preizkusov in ocenjevanje tveganj, povezanih z 
letalskimi preizkusi. 
5) Dokazali smo, da je meritev navora v letu z uporabljenim sistemom izvedljiva in 
primerna za pogosto in hitro uporabo na različnih konfiguracijah letal, motorjev in 
propelerjev.  
6) Pokazali smo odvisnost navora na propelerski gredi od kota krakov propelerja. 
7) Pokazali smo odvisnost zmogljivosti letala od nastavitve moči in kota krakov propelerja. 
8) Določili smo učinkovitost propelerja pri različnih nastavitvah krakov propelerja, obratih 
propelerja in hitrosti letala.  
 
V magistrskem delu smo zasnovali merilni sistem, ki omogoča meritev navora na propelerski 
gredi. Opisan je postopek zasnove komponent in sistemov, ki smo jih uporabili pri meritvah. 
Podrobno smo predstavili načrtovanje letalskega preizkusa in izvedli oceno tveganja za 
načrtovane preizkuse. Na podlagi meritev, pridobljenih s preizkusi, in znanih lastnosti letala 
smo izračunali učinkovitost propelerja. Rezultate meritev in izračunov smo primerjali in 
potrdili nekatere teoretične predpostavke. Primerjava posameznih preizkusnih točk je 
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pokazala, da bi bilo za bolj zanesljive rezultate potrebno izvesti večje število meritev, kar bi 
omogočalo tudi statistično obdelavo podatkov.  
 
 
Predlogi za nadaljnje delo 
 
Za izboljšanje natančnosti in zanesljivosti meritev je v prihodnje smiselno sinhronizirati vse 
podatke meritev v skupen sistem za zajem podatkov. Strojna in programska oprema 
Dewesoft omogoča implementacijo izredno velikega števila vhodov, zato je vsekakor 
primerna za nadaljnjo uporabo. Največ bi lahko pridobili z implementacijo meritve 
kalibrirane hitrosti in instrumentov motorja v skupni sistem za zajem podatkov. Na žalost ob 
izvedbi praktičnega dela nismo imeli na voljo Pitotove cevi za merjenje kalibrirane hitrosti, 
ki bi omogočala implementacijo v sistem za zajem podatkov in inženirju poenostavila 
beleženje podatkov. Obenem bi bilo smiselno preveriti izračunane podatke v vetrovniku, kar 
bi bil pokazatelj o natančnosti meritev. Izboljšava merilnega sistema je veliko lažje 
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X   X 
Ogrožajoča Visoko    
Visoka   Srednje   
Nizka      
Brez     Nizko 
Opis nevarnosti: 
Strukturna odpoved propelerske gredi 
Povzročitelji: 
1. Ekstremne vibracije – nepravilno balansiran propeler 
2. Let izven omejitev letala 
3. Utrujenostni lom gredi 
Učinek: 
1. Popolna izguba potiska 
2. Poškodbe in možna izguba letala 
3. Poškodbe in možna izguba posadke 
Preventivni postopki: 
1. Predhodni izračuni propelerske gredi 
2. Statični preizkus gredi 
3. Preizkus statičnega potiska in balansiranje propelerja 
4. Omejitev letala na +1,5-kratnik gravitacijskega pospeška 
5. Reševalno padalo vgrajeno v letalu 
Postopki v sili: 
1. Sprožitev reševalnega padala, če z letalom ni možno pristati brez potiska 
Raven tveganja (po upoštevanju preventivnih postopkov in postopkov v sili) 





























X   X 
Ogrožajoča Visoko    
Visoka   Srednje   
Nizka      
Brez     Nizko 
Opis nevarnosti: 
Vožnja preko konca vzletno-pristajalne steze 
Povzročitelji: 
1. Prevelik nastavljeni kot krakov propelerja 
2. Nezadosten potisk 
Učinek: 
1. Resne poškodbe sestava sprednjega podvozja 
2. Prevrnitev letala 
3. Poškodbe in možna izguba letala 
4. Poškodbe in možna izguba posadke 
Preventivni postopki: 
1. Znane lastnosti in zmogljivosti pri velikih kotih krakov propelerja 
2. Zadostna dolžina vzletno-pristajalne steze 
Postopki v sili: 
1. Pilotova ocena o zadostnem potisku med vzletanjem 
2. Točka odločanja za prekinitev postopka vzleta vsaj 300 m pred koncem 
vzletno‑pristajalne steze 
Raven tveganja (po upoštevanju preventivnih postopkov in postopkov v sili) 





























    
Ogrožajoča Visoko    
Visoka  X Srednje  X 
Nizka      
Brez     Nizko 
Opis nevarnosti: 
Prekoračitev omejitev motorja 
Povzročitelji: 
1. Predolgo nastavljena polna moč motorja 
2. Nastavitev motorja preko 5500 obr/min za več kot 5 minut 
Učinek: 
1. Poškodbe motorja 
2. Pregrevanje motorja 
Preventivni postopki: 
1. Merjenje časa pri obratih motorja preko 5500 obr/min 
2. Zmanjšanje časa z nastavitvijo motorja preko 5500 obr/min 
Postopki v sili: 
1. Ostajanje znotraj stožca jadranja do letališča pri nastavitvah preko 5500 obr/min 
2. Sprožitev reševalnega padala, če z letalom ni mogoče pristati brez potiska 
Raven tveganja (po upoštevanju preventivnih postopkov in postopkov v sili) 







Datum izvedbe:   27. 8. 2020 
Čas vžiga motorja:  5:11 UTC 
Čas vzleta:   5:16 UTC 
Čas pristanka:   5:54 UTC 
Čas ugašanja motorja: 5:56 UTC 
 
Meteorološki pogoji:  VMC 
Spodnja baza oblakov: CAVOK 
Smer in jakost vetra:  Mirno 
QNH:    1014 hPa 
Zunanja temperatura:  19 °C 
 
 
Masa praznega letala 309 kg 
Težišče praznega letala 22,2 % MAC 
Masa goriva 33 kg 
Masa posadke 93 kg + 85 kg 
Masa merilne opreme 8,1 kg 
Vzletna masa letala 528,1 kg 







Datum izvedbe:   28. 8. 2020 
Čas prižiga motorja:  4:01 UTC 
Čas vzleta:   4:03 UTC 
Čas pristanka:   4:54 UTC 
Čas ugašanja motorja: 4:57 UTC 
 
Meteorološki pogoji:  VMC 
Spodnja baza oblakov: CAVOK 
Smer in jakost vetra:  Mirno 
QNH:    1010 hPa 
Zunanja temperatura:  20 °C 
 
 
Masa praznega letala 309 kg 
Težišče praznega letala 22,2 % MAC 
Masa goriva 27 kg 
Masa posadke 93 kg + 85 kg 
Masa merilne opreme 8,1 kg 
Vzletna masa letala 522,1 kg 








Datum izvedbe:   1. 9. 2020 
Čas prižiga motorja:  8:45 UTC 
Čas vzleta:   8:49 UTC 
Čas pristanka:   9:36 UTC 
Čas ugašanja motorja: 9:40 UTC 
 
Meteorološki pogoji:  VMC 
Spodnja baza oblakov: CAVOK 
Smer in jakost vetra:  Mirno 
QNH:    1021 hPa 
Zunanja temperatura:  19 °C 
 
 
Masa praznega letala 309 kg 
Težišče praznega letala 22,2 % MAC 
Masa goriva 27 kg 
Masa posadke 90 kg + 85 kg 
Masa merilne opreme 8,1 kg 
Vzletna masa letala 519,1 kg 
Težišče letala 32,1 % MAC 
 
 
 
  
 
 
 
